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The work focused on converting former two-dimensional inlet geometries into three-
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inlet were conducted. Based on this, a new 3D-inlet was designed by a parametric CFD study. To 
ensure inlet starting a movable cowl for the variation of internal contraction was integrated. The 
operational behavior of the 3D-inlet was analyzed in the windtunnel H2K. This covered the 
starting behavior and the variation of combustion chamber backpressure, Reynolds number and 
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techniques were applied. Besides Schlieren images and wall pressure curves, the profiles of Pitot 
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a Schallgeschwindigkeit m s−1
b Breite m
c Lichtgeschwindigkeit c = 2,998 · 108 m s−1
cf Reibungsbeiwert -
cp Druckbeiwert -
cp speziﬁsche Wa¨rmekapazita¨t bei konstantem Druck J kg
−1 K−1
cv speziﬁsche Wa¨rmekapazita¨t bei konstantem Volumen J kg
−1 K−1
CRP Chapman-Rubesin-Parameter -
d, D Durchmesser m
e speziﬁsche innere Energie J kg−1
f Reibungskoeﬃzient -
g∗ dimensionslose Scherspannung -
h speziﬁsche Enthalpie J kg−1
h Ho¨he m
h Plancksches Wirkungsquantum h = 6,626 · 1034 J s
H Flugho¨he km
I Innenkontraktionsverha¨ltnis -
I Intensita¨t W m−2
l, L La¨nge m
k Boltzmann-Konstante k = 1,381·10−23 J K−1
Kst Kalibrierfaktor der statischen Drucksonden -
m Masse kg
m˙ Massenﬂuss kg s−1
Ma Mach-Zahl -
MCR Massenfangverha¨ltnis (mass capture ratio) -
MFP Massenﬂussparameter K0,5 s m−1
n Brechungsindex -
n Normalenvektor -






q dynamischer Druck Pa




Rs speziﬁsche Gaskonstante fu¨r Luft Rs = 287 J kg
−1 K−1





V Geschwindigkeitsvektor m s−1
u, v, w Geschwindigkeitskomponenten m s−1




α Kalibrierfaktoren der Drossel -
α Wa¨rmeu¨bergangskoeﬃzient W m−2 K−1
β Schiebewinkel °
δ Grenzschichtdicke m
δSW Kompressionswinkel der Seitenwa¨nde °
Δ Drosselgrad -
Δ Abweichung -
γ Isentropenexponent (fu¨r Luft als kalorisch ideales Gas) γ = 1,4
 Emissionskoeﬃzient -
λ Wellenla¨nge m
λ Wa¨rmeleitfa¨higkeit W m−1 K−1
Λ Pfeilungswinkel °
η Wirkungsgrad -
ηke Wirkungsgrad der kinetischen Energie -
μ dynamische Viskosita¨t kg m−1 s−1
ν kinematische Viskosita¨t m2 s−1
ν Prandtl-Meyer-Funktion -
πt Totaldruckru¨ckgewinn -
Πst statisches Druckverha¨ltnis -
ψst statisches Temperaturverha¨ltnis -




σB Stefan-Boltzmann-Konstante W m
−2 K−4
τ Schubspannung N m−2
θ Umlenkwinkel °
θR Rampenwinkel °
ζ Divergenzwinkel des Isolators °





























x, y, z Komponente in der jeweiligen Richtung
0 Ruhebedingung, freie Anstro¨mung






3 Brennkammereintritt (Schnittstelle von Isolator und Brennkammer)
3 Zulauf der Drossel




CAD Computer Aided Design
CFD Computational Fluid Dynamics
DFG Deutsche Forschungsgemeinschaft
DLR Deutsches Zentrum fu¨r Luft- und Raumfahrt e.V.
FS Messbereich (full scale)
GRK Graduiertenkolleg
GK-01 Einlaufmodell der ersten GRK-Leitkonﬁguration
GK-3D neuer 3D-Einlauf
GS Grenzschicht
H2K Hyperschallwindkanal des DLR in Ko¨ln
HTP Hyperschall-Technologie-Programm
IR Infrarot
IS einfallender Stoß (impinging shock)
IWF Institut fu¨r Werkstoﬀforschung des DLR in Ko¨ln
JAPHAR Joint Airbreathing Propulsion for Hypersonic Application Research
LAPCAT Long-term Advanced Propulsion Concepts and Technologies
MOC Method of Characteristics
NASA National Aeronautics and Space Administration (USA)
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Diese Arbeit als Bestandteil des Graduiertenkollegs GRK-1095
”
Aero-thermodynamische Auslegung eines
Scramjet-Antriebssystems fu¨r zuku¨nftige Raumtransportsysteme“ der Deutschen Forschungsgemeinschaft
(DFG) befasst sich mit Untersuchungen an Scramjet-Einla¨ufen mit hohen Verdichtungsverha¨ltnissen,
wobei der Schwerpunkt darin lag, den U¨bergang von vormals vorherrschenden zweidimensionalen zu
dreidimensionalen Geometrien zu erreichen. Dazu wurde zuna¨chst der bestehende zweidimensionale
Doppelrampen-Einlauf GK-01 der ersten Leitkonﬁguration des Graduiertenkollegs modiﬁziert, um mit
diesem Erkenntnisse u¨ber Aspekte zu erlangen, auf die bei der Auslegung einer neuen, vollsta¨ndig drei-
dimensionalen Einlaufgeometrie besonderes Augenmerk gelegt werden muss. Dies betraf insbesondere die
aerodynamischen und aerothermodynamischen Auswirkungen durch zusa¨tzliche Seitenwandkompression
sowie Vera¨nderungen beim Innenkontraktionsverha¨ltnis des Einlaufs. Basierend auf diesen Erkenntnissen
wurde mittels einer CFD-Parameterstudie die Einlaufgeometrie der neuen dreidimensionalen Gesamt-
konﬁguration des Graduiertenkollegs festgelegt. Das Betriebsverhalten des auf Basis dieser Parameter-
studie entwickelten und gefertigten Einlaufmodells GK-3D wurde anschließend im Hyperschallwindkanal
H2K der Abteilung U¨berschall- und Hyperschalltechnologien des DLR in Ko¨ln eingehend an unterschied-
lichen Betriebspunkten und bei verschiedenen Bedingungen experimentell untersucht.
Die Einlaufstro¨mung wurde in den Windkanalversuchen mit Stro¨mungsvisualisierung durch Schattenauf-
nahmen und Wand- und Pitotdruckmessungen erfasst. Fu¨r das neu ausgelegte GK-3D-Modell wurde ein
Druckmessrechen entwickelt, der neben Pitotro¨hrchen auch u¨ber statische Drucksonden verfu¨gt. Zudem
wurde der Massenstrom mit einer Drossel gemessen, mit der auch der Brennkammergegendruck variiert
wurde, um die Grenzen des Betriebsbereichs des Einlaufs zu ermitteln. Die Wa¨rmelasten auf den externen
Verdichtungsrampen wurde mittels Infrarot-Thermograﬁe bestimmt.
Die zusa¨tzliche Seitenwandkompression im modiﬁzierten 2D-Einlauf verursachte starke A¨nderungen der
externen Stro¨mung, die das Startverhalten des Einlaufs negativ beeinﬂussten. Dadurch war eine optimale
Anpassung der Lippenposition an die vera¨nderte Stro¨mungsstruktur nicht mo¨glich, so dass mit dieser
Art der Seitenwandkompression, im Gegensatz zu zusa¨tzlichen seitlichen Kompressionskeilen im internen
Stro¨mungskanal, aufgrund des gro¨ßeren Spillage-Massenstroms keine bedeutend ho¨here Verdichtung
erzielt werden konnte. Die Eckenwirbel waren bei zusa¨tzlicher Seitenwandkompression deutlich sta¨rker
und wurden durch die Interaktion mit dem zweiten Rampenstoß nochmals enorm versta¨rkt, wodurch die
Grenzschichten in weiten Bereichen der externen Rampen ablo¨ste. Im 2D-Fall und bei interner Seiten-
wandkompression war es mo¨glich, die Innenkontraktion deutlich zu erho¨hen und durch den zusa¨tzlich
eingefangenen Massenstrom die Eﬃzienz zu steigern.
Zur Untersuchung des Betriebsverhaltens des neuen 3D-Einlaufs wurden das Startverhalten, der Einﬂuss
der Innenkontraktion, der Reynoldszahl und die A¨nderung der Flugbahnwinkel betrachtet. Das Startver-
halten stimmte dabei gut mit Erfahrungswerten von anderen 3D-Einla¨ufen u¨berein. Die Innenkontraktion
hatte keine entscheidenden Auswirkungen auf das Stro¨mungsfeld und das Leistungsvermo¨gen des Einlaufs.
Die Grenzen des Betriebsbereichs verschoben sich mit steigender Innenkontraktion jedoch zu ho¨heren
Druckverha¨ltnissen. Die Stoß-Grenzschicht-Interaktion des Rampenstoßes mit der Haubenoberﬂa¨che, die
bei Fa¨llen mit hoher Innenverdichtung auftritt, erwies sich nicht als problematisch. Dies war auch bereits
bei den Voruntersuchungen mit dem modiﬁzierten 2D-Einlauf der Fall. Gro¨ßere Auswirkungen ergaben
sich durch Flugbahnwinkel, welche die eﬀektiven Kompressionswinkel der Rampe bzw. der Seitenwa¨nde
und den Fangquerschnitt vera¨ndern und damit auch die Druck- und Massenstromverha¨ltnisse. Hinsichtlich
eines sicheren Betriebs sind vor allem hohe positive Anstellwinkel als kritisch einzustufen, da die Druck-
und Massenstromverha¨ltnisse derart stark absinken, dass die Zu¨ndung und Stabilita¨t der Verbrennung
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eventuell nicht mehr gewa¨hrleistet sind. Die Variation der Reynoldszahl lieferte nur kleine Einﬂu¨sse
auf das Leistungsvermo¨gen und die Eﬃzienz des Einlaufs im ungedrosselten Betriebsfall. Die Betriebs-
grenzen lagen bei hoher Reynoldszahl jedoch deutlich niedriger, das Blockieren der Einlaufstro¨mung
passierte viel schneller (d.h. bei niedrigeren Brennkammergegendru¨cken). Mit IR-Thermograﬁe konnten
Erkenntnisse u¨ber die Ho¨he der maximalen auftretenden Wa¨rmelasten und die Orte, an denen sie
auftreten, erlangt werden. Diese und besonders auch deren Position a¨nderten sich stark bei Variation der
Flugbedingung, vor allem durch Flugbahnwinkel. Es konnten daraus jedoch keine genaueren Einblicke
in die Stro¨mungsstruktur auf den externen Rampen, vor allem das Transitionsverhalten, gewonnen werden.
Zudem wurden alternative, analytische Auslegeverfahren basierend auf Streamline-Tracing betrachtet, um
die hier angewandte und mit hohem Arbeitsaufwand verbundene Auslegungsstrategie einer Parameterstu-
die eﬃzienter zu gestalten. Dazu wurden ein REST-Einlauf und ein Einlauf auf Basis einer Busemannstro¨-
mung entwickelt, denen jeweils die gleichen Fla¨chenverha¨ltnisse wie beim GK-3D-Einlauf zugrunde liegen.
Das Auslegungsverfahren fu¨r REST-Einla¨ufe erwies sich dabei als nur sehr eingeschra¨nkt tauglich fu¨r die
vorliegenden hohen Verdichtungsverha¨ltnisse, da die so erlangten Einlaufgeometrien extrem lang werden
und somit ungeeignet fu¨r das hypothetische Flugexperiment des GRK-Teilprojekts C1 wa¨ren. Basierend
auf Busemann-Stro¨mungen war es mo¨glich, Einlaufgeometrien zu erlangen, die zwar immer noch la¨nger
als der GK-3D-Einlauf waren, aber deutlich kompakter gestaltet werden konnten als die REST-Einla¨ufe.
Mit diesen Einla¨ufen konnten zudem bedeutend ho¨here Wirkungsgrade erzielt werden als mit den anderen
Konﬁgurationen. Jedoch lag deren Leistungsvermo¨gen in Form der Verdichtungs- und Temperaturverha¨lt-
nisse geringfu¨gig niedriger als das des 3D-Einlaufs.
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This work as a part of the Research Training Group GRK-1095
”
Aerothermodynamic Design of a
Scramjet Propulsion System for Future Space Transportation Systems“ is concerned with investigations
on Scramjet inlets with high compression ratios. The main focus was to achieve the switch from former
two-dimensional to three-dimensional conﬁgurations. The existing 2D-inlet GK-01 of the GRK was
modiﬁed in order to gain insight into aspects relevant to the design of new completely three-dimensional
inlet geometries. In this regard, the aerodynamic and aerothermodynamic impact of additional sidewall
compression and changes of the internal contraction were of particular concern. Based upon the outcome
of this preliminary investigation, the new inlet was designed by a parametric CFD-study. The operational
behaviour of the inlet was then examined experimentally in the hypersonic windtunnel H2K of the
Supersonic and Hypersonic Technologies Department of the German Aerospace Centre in Cologne.
In the experiments, the ﬂow is analysed by shadowgraph images for ﬂow visualization, wall and Pitot
pressure measurements. For the new inlet, a pressure measurement rake containing static pressure probes
besides Pitot tubes was developed. The inlet mass ﬂow is measured by a conical throttle which is also
used to impose backpressure on the inlet isolator in order to determine the limits of the operational range
of the inlet. Furthermore, the heat loads on the external ramps of the inlet were determined by infrared
thermography.
For the 2D-inlet, the addition of sidewall compression caused strong changes in the external ﬂowﬁeld
which had a negative impact on the starting behaviour of the inlet. Because of this, an optimal adaption
of the lip position to the modiﬁed ﬂow structure is not possible. Due to the consequent increase of
the spillage mass ﬂow, no signiﬁcant gains in the compression level of the inlet is possible. The corner
vortices are much stronger when additional sidewall compression is present and they are further enhanced
by the interaction with the second ramp shock. This causes the boundary layer in large areas of the
external ramps to separate. In the 2D-case and those with internal sidewall compression, it was possible
to signiﬁcantly raise the internal contraction ratio. With the additional mass ﬂow that is captured, the
eﬃciencies were increased as well.
For the newly designed 3D-inlet, the starting behaviour and the eﬀects of internal contraction, Reynolds
number variation and changes of ﬂight path angles were considered in the experiments. The starting
behaviour was found to agree well with experience from other examinations with 3D-inlets. The internal
contraction ratio did not have signiﬁcant impact on the ﬂowﬁeld and performance of the inlet. However,
the limits of the operational range shifted to higher backpressure levels when the internal contraction was
increased. The shock-boundary layer interaction of the ramp shock at the cowl surface, which occurred
for conﬁgurations with high internal contraction, did not result in any negative eﬀects. The same was
already observed for the preliminary investigations with the modiﬁed 2D-inlet. Flight path angles, by
which the eﬀective compression angle of the inlet ramp and sidewalls and the capture area of the inlet are
changed and thus the pressure and mass ﬂow ratios as well, proved to have more inﬂuence on the ﬂowﬁeld
and performance. Regarding the safe operation of the inlet, high positive angles of attack are regarded
critical as the massﬂow and compression ratios are reduced signiﬁcantly and thus ignition and stable
combustion might not be ensured any more. Variation of Reynolds number had only little impact on the
performance and eﬃciencies of the inlet in the unthrottled case. However, the limits of the operational
range were much lower and inlet unstart occurred sooner for higher Reynolds numbers. The data from
the IR-measurements gave insight into maximum heatloads. Their extent and the locations where they
occur change signiﬁcantly when the ﬂight condition is altered, especially by changes in the ﬂight path
angle. However, no further insight into the detailed structure of the ﬂow over the external compres-
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sion ramps, especially into the transitional behaviour, could be gained from the evaluation of the heatloads.
In addition to the work with the new 3D-inlet, alternate design procedures based on streamline-tracing
were examined for a more eﬃcient design process with respect to the enormous work load associated with
the design strategy of a numerical parametric study as it was employed in the current work. To do so,
two further inlet geometries were designed: a REST-inlet and an inlet based upon a Busemann-ﬂowﬁeld,
for both of which the same area ratios as for the GK-3D-inlet were used. REST-inlets did not seem a
practical solution for the current ﬂow conditions and subsequent high pressure ratios that are required,
as REST-inlet geometries tend to become very long and thus would not be suitable for the hypothetic
ﬂight conﬁguration of the GRK-subproject C1. However, based upon Busemann-ﬂowﬁelds, it was possible
to design much more compact geometries as compared to the REST-inlets. With these, it was possible
to achieve higher degrees of eﬃciency than the GK-3D-inlet although the performance levels in terms of




Konventionelle Raketentriebwerke bieten zwar seit u¨ber 50 Jahren einen relativ zuverla¨ssigen Zugang
zum Weltall, verursachen jedoch auch enorme Kosten, und die Mo¨glichkeiten zu Einsparungen durch
technologische Weiterentwicklungen sind bei Beibehaltung des Grundkonzeptes a¨ußerst begrenzt. Dies
liegt zum einen daran, dass diese Systeme nicht wiederverwendbar sind (mit Ausnahme des Space
Shuttles) und zum anderen an den geringen Nutzlastverha¨ltnissen von konventionellen Tra¨gerraketen.
Diese wiederum sind durch den geringen speziﬁschen Impuls von Raketenantrieben sowie der Notwendig-
keit bedingt, den fu¨r die Verbrennung no¨tigen Sauerstoﬀ in Tanks mitzufu¨hren [191]. Daher betriﬀt ein
mo¨glicher Ansatz zur signiﬁkanten Verbesserung dieser Systeme die Gewichtsreduktionen und die Wieder-
verwendbarkeit, die durch die Verwendung von luftatmenden Antrieben gegeben wa¨re [44, 68, 95]. Diese
besitzen daru¨ber hinaus einen deutlich ho¨heren speziﬁschen Impuls, wie es in Abbildung 1.1 dargestellt ist.
Abb. 1.1: Vergleich des speziﬁschen Impulses fu¨r unterschiedliche Antriebssysteme und Treibstoﬀe [210]
Der ho¨here speziﬁsche Impuls resultiert daraus, dass der fu¨r die Verbrennung beno¨tigte Sauerstoﬀ
im Flug aus der Luft gewonnen wird und nicht in Tanks mitgefu¨hrt werden muss. Durch den somit
mo¨glichen Verzicht auf einen Zusatztank fu¨r den Oxidator samt Zuleitungssystem zur Brennkammer wird
das Gesamtsystem deutlich einfacher und gu¨nstiger und kann kompakter und leichter gebaut werden
[138, 196]. Die gro¨ßte Gewichtsersparnis ergibt sich jedoch durch die Oxidatormasse, die nicht mitgefu¨hrt
werden muss. Daru¨ber hinaus wird bei ﬂugzeugartigen Konﬁgurationen, wie sie fu¨r solche Antriebe
erforderlich sind, in erster Linie der vom Flugzeug oder Flugko¨rper erzeugte Auftrieb benutzt, um zu
steigen und nicht die Schubkraft des Antriebs wie bei Raketen. Damit eignen sich Scramjets auch als
Antriebssysteme fu¨r zuku¨nftige Hochgeschwindigkeitsﬂugzeuge [206].
1
1 Einleitung
Es ist zwar durchaus mo¨glich, mit bewa¨hrten Technologien Fortschritte bei der Eﬃzienz und den Kosten
von zuku¨nftigen Tra¨gersystemen und Hyperschallﬂugzeugen zu erzielen. VEGA als Tra¨gersystem fu¨r
kleine orbitale Nutzlasten beispielsweise verwendet ausschließlich Feststoﬀtriebwerke, wodurch getrennte
Lagertanks fu¨r Treibstoﬀ und Oxidator u¨berﬂu¨ssig sind und keine komplexen Zuleitungssysteme zur
Brennkammer mit Hochdruckpumpen mehr no¨tig sind. Dies bringt aufgrund des relativ geringen
speziﬁschen Impulses, der mit Feststoﬀantrieben erzielt werden kann, zwar keine Vorteile hinsichtlich
physikalischer Wirkungsgrade, jedoch durchaus eine Steigerung der Kosteneﬃzienz [5, 166].
Jedoch ko¨nnen nur mit luftatmenden Antrieben alle genannten Vorteile kombiniert werden. Wie Dia-
gramm 1.1 zeigt, ist das Problem dieser Antriebe allerdings, dass alle der in dieser Abbildung aufgefu¨hrten
Gattungen nur in einem jeweils relativ geringen Flugmachzahlbereich einsatzfa¨hig sind und im Weltraum
logischerweise u¨berhaupt nicht funktionieren. Ist es nun das Ziel, ein Tra¨gersystem mit luftatmenden
Antrieben zu realisieren, mu¨ssen demnach mehrere dieser Antriebstypen kombiniert werden. Fu¨r ein
wiederverwendbares, einstuﬁges System, auch als SSTO (single-stage-to-orbit) bezeichnet, ko¨nnte ein
mo¨gliches das Szenario wie folgt aussehen: Start wie ein Flugzeug mit regula¨ren Turbostrahltriebwer-
ken, Umschalten auf Staustrahltriebwerke (Ramjets) bei etwa Ma ≈ 3, U¨bergang des Betriebs der
Staustrahlantriebe von Unterschall- auf U¨berschallverbrennung und damit Scramjet-Betrieb (Supersonic
Combustion Ramjet) im Bereich von Ma ≈ 6, da ansonsten die Verluste durch die Verzo¨gerung der
Stro¨mung im Triebwerk auf Unterschall zu groß werden. In diesem Modus wird dann weiter bis auf
Ma = 12−15 beschleunigt und das Flugzeug steigt auf eine Ho¨he von etwa H ≈ 35 km. An diesem Punkt
u¨bernehmen dann konventionelle Raketenantriebe, um das Fahrzeug in den Weltraum zu bringen. Die
gescheiterte Entwicklung des amerikanischen National Aerospace Plane (NASP) zeigt jedoch die enormen
technologischen Hu¨rden einer derartigen Konﬁguration [18].
Ein anderer Ansatz sind zweistuﬁge Systeme (TSTO, two-stage-to-orbit), wie das Sa¨nger-Konzept. Dabei
sitzt ein wiederverwendbarer Raumgleiter, a¨hnlich dem Space Shuttle, auf einem Hyperschallﬂugzeug als
Unterstufe. Bild 1.2 zeigt ein Modell des im Rahmen des deutschen Hyperschall-Technologie-Programms
untersuchten Tra¨gersystems [32]. Jedoch ist es auch hier no¨tig, fu¨r die Unterstufe verschiedene Antriebs-
typen zu kombinieren, um das Missionsproﬁl erfu¨llen zu ko¨nnen. Neben dem oben beschriebenen Konzept
mit rein luftatmenden Antrieben, auch als TBCC (turbine-based-combined-cycle) bezeichnet, gibt es
weitere Ansa¨tze, wie verschiedene Antriebstypen sinnvoll kombiniert werden ko¨nnen [218]. Gemeinsam
haben jedoch alle diese Konzepte, dass fu¨r den luftatmenden Antriebsbetrieb im hohen Machzahlbereich
nur Scramjets in Frage kommen [95].
Die große Herausforderung bei Scramjet-Antrieben besteht vor allem darin, stabile U¨berschallverbrennung
zu erreichen. Durch die hohe Geschwindigkeit in der Brennkammer ist die Aufenthaltszeit der Stro¨mung
in derselben extrem kurz. Innerhalb dieser Zeit muss Treibstoﬀ eingespritzt werden, dieser muss sich mit
der ankommenden Luftstro¨mung vermischen und mo¨glichst vollsta¨ndig, stabil und eﬃzient verbrennen.
Damit diese Aufgabe so gut wie mo¨glich erfu¨llt werden kann, kommt einem weiteren Subsystem enorme
Bedeutung zu, dem Einlauf. Dieser muss dafu¨r sorgen, dass der Brennkammer eine Stro¨mung mit den
Eigenschaften bereitgestellt wird, die no¨tig sind, um die genannten Aufgaben mit ho¨chstmo¨glichem
Wirkungsgrad durchfu¨hren zu ko¨nnen [95, 197, 230].
Im Rahmen dieser Arbeit sollen die Forschungsarbeiten im Einlaufbereich, die sich bisher auf zweidimen-
sionale Konﬁgurationen konzentriert haben [32, 90, 151, 214], auf dreidimensionale Geometrien erweitert
werden, die viele Vorteile bieten. 3D-Einla¨ufe ko¨nnen kompakter und leichter ausgelegt werden. Gleich-
zeitig la¨sst sich die Eﬃzienz steigern, da kleinere Umlenkwinkel ausreichen und somit die Stoßverluste
geringer. Außerdem ist das Betriebsverhalten stabiler, da durch die schwa¨cheren Sto¨ße weniger Ablo¨sung
auftritt und zudem das Startverhalten besser ist [95]. Bei der Auslegung ist besonders die Interaktion des
Einlaufs mit dem Fahrzeug zu beachten, da im Hyperschall stets komplexe Wechselwirkungen zwischen
allen Komponenten stattﬁnden [59, 80, 114, 211]. Dabei muss der Einlauf fu¨r ein Flugexperiment mit pa-




Abb. 1.2: Modell des Sa¨nger-II-Konzepts im Technikmuseum Speyer
1.2 Scramjet-Forschung Weltweit
Dieses Kapitel soll einen U¨berblick u¨ber wichtige vergangene und aktuelle Forschungsprogramme geben,
vor allem diejenigen, welche fu¨r die vorliegende Arbeit relevant sind. Einen guten und auch recht vollsta¨n-
digen U¨berblick u¨ber die Geschichte der Forschung an Scramjets bietet vor allem auch die Arbeiten von
Fry [68], Billig [28] und Fletcher [66]. Neben den hier na¨her erla¨uterten wichtigen Forschungsprogrammen
bzw. den La¨ndern, in denen diese durchgefu¨hrt werden, sind jedoch auch die Arbeiten in Japan, China
und Brasilien nicht zu vergessen, welche eine zunehmend wichtigere Rolle in der Forschungslandschaft fu¨r
Hochgeschwindigkeitsantriebe spielen.
1.2.1 Forschung in Europa
Das Deutsche Hyperschall-Technologie-Programm HTP
Vom Bundesministerium fu¨r Forschung und Technologie 1987 ins Leben gerufen, hatte das HTP, wie
eingangs schon erwa¨hnt, zum Ziel, ein vollsta¨ndig wiederverwendbares, zweistuﬁges Raumtransportsystem
auf Basis des Sa¨nger-Konzepts zu entwickeln [32, 68]. Neben allgemeinen aero- und aerothermodyna-
mischen Aspekten rund um den Hyperschallﬂug, lag der Schwerpunkt der Forschung auf Scramjets
als Schlu¨sseltechnologie fu¨r den Antrieb der Unterstufe, wobei sich die Forschungen in erster Linie
auf zweidimensionale Konzepte konzentrierten [101]. Die Abbildungen 1.3 und 1.4 zeigen Beispiele fu¨r
2D-Geometrien fu¨r den Machzahlbereich (2 < Ma < 6,5) mit gemischter externer und interner sowie
reiner interner Kompression sowie die dazugeho¨rigen Totaldruckverha¨ltnisse [32].
Ein weiterer Forschungsschwerpunkt war die U¨berschallverbrennung. Bei diesem Punkt, ebenso wie bei
Windkanaluntersuchungen einer kompletten Antriebskonﬁguration, bestehend aus 2D-Einlauf, Isolator
und Brennkammer fu¨r zweistuﬁge Verbrennung, und einem angedachten Flugversuch, wurde auch eng mit
dem russischen TsAGI zusammengearbeitet [226]. Dabei wurden verschiedene Konzepte der Treibstoﬀ-
einspritzung erforscht, wie Keil- und Rampeninjektoren an der Wand.
JAPHAR - Joint Airbreathing Propulsion for Hypersonic Application Research
JAPHAR war von 1997 bis 2001 eine Kooperation zwischen dem DLR und der franzo¨sischen ONERA
zur Untersuchung unterschiedlicher Gesamtkonﬁgurationen mit Dual-Mode-Ramjets (DMR) als Antriebs-
system, also Staustrahltriebwerken, die sowohl bei Unter- wie auch U¨berschallverbrennung funktionieren
und somit einen weiten Machzahlbereich von Ma = 2 - 12 abdecken ko¨nnen [158]. Das Projekt bau-
te auf vorangegangenen nationalen Projekten beider La¨nder auf: dem HTP auf deutscher Seite, sowie
dem PREPHA-Programm auf franzo¨sischer Seite [63, 182]. Dementsprechend wurde in Deutschland ein
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Abb. 1.3: Beispiele fu¨r untersuchte
Einlaufgeometrien [32]
Abb. 1.4: Vergleich der Totaldruckverluste fu¨r verschiedene
Einlauftypen [32]
Fahrzeug mit einer Waverider-Konﬁguration untersucht, wa¨hrend in Frankreich ein geﬂu¨geltes Konzept
entwickelt wurde. Wichtige Forschungspunkte betrafen die Verbrennung sowie die Ermittlung aerodyna-
mischer Beiwerte an einem Modell der DLR-Waverider-Konﬁguration [49, 54]. Im Einlaufbereich wurde
an zweidimensionalen Geometrien geforscht, wobei sowohl selbststartende als auch nicht selbststartende
Konﬁguration betrachtet wurden [24, 214].
LEA
In Frankreich stellt LEA seit 2003 die Fortfu¨hrung der Aktivita¨ten von JAPHAR und weiteren natio-
nalen Forschungsprogrammen dar, besonders des milita¨rischen PROMOTHEE-Projekts [189, 190]. Von
diesem wird auch das Antriebskonzept abgeleitet. Dabei handelt es sich um einen Scramjet mit varia-
bler Geometrie, bei dem die gesamte Haube bewegt werden kann. Ziel des Projekts ist die Durchfu¨hrung
von Flugversuchen in Kooperation mit den russischen Instituten CIAM und TsAGI, bei denen das Test-
vehikel, a¨hnlich wie bei der X-43 oder X-51 von einem Flugzeug aus gestartet, mit einer Boosterrakete
auf die entsprechende Ho¨he und Machzahl gebracht und das Experiment im Horizontalﬂug absolviert
werden soll [62], wobei auch Schubmessungen vorgesehen sind. Zur Vorbereitung der Flugversuche wur-
den neben intensive numerische und experimentelle Untersuchungen durchgefu¨hrt, insbesondere in den
LAERTE- und ATD-Versuchsanlagen zur U¨berschallverbrennung sowie im S4-Windkanal der ONERA
und dem Hyperschallwindkanal H2K des DLR zur Aerodynamik des Einlaufs und des Versuchstra¨gers.
Auch die Integration einzelner Komponenten unter Beru¨cksichtigung der thermischen und mechanischen
Lasten spielt eine wichtige Rolle [61].
LAPCAT
Bei LAPCAT (Long-term Advanced Propulsion Concepts and Technologies) handelt es sich um ein
EU-Projekt unter der Leitung von ESA-ESTEC zur Erforschung fortschrittlicher Antriebskonzepte fu¨r
Langstrecken-Hyperschallﬂu¨ge [205, 206, 207]. Im Rahmen von LAPCAT werden verschiedene Konﬁgura-
tionen mit unterschiedlichen Antriebskonzepten untersucht. Gemeinsam haben alle diese Konzepte, dass
es sich um kombinierte, luftatmende Antriebssysteme handelt, mit denen man von normalen Flugha¨fen
aus starten und landen kann. Dabei gibt es drei Hauptkonzepte: Die TBCC-Konzepte (turbine-based-
combined-cycle) A2 und M4, fu¨r Machzahlen von Ma = 4,5 und 5, sowie eine RBCC-Version (rocket-
based-combined-cycle) fu¨r Ma = 8. Lediglich der letzte dieser Entwu¨rfe sieht auch einen Scramjet-Betrieb
vor. Der Einlauf LC01k dieses Konzepts hat eine 2D-Geometrie, die dem GK-01-Einlauf a¨hnlich ist und
4
1.2 Scramjet-Forschung Weltweit
Abb. 1.5: Illustration des LAPCAT-Mach-
8-Konzepts, aus [207] Abb. 1.6: Einlaufmodell LC01k im Windkanal H2K, aus [83]
ebenfalls am DLR Ko¨ln entwickelt und experimentell untersucht wurde, unter Einsatz der gleichen Tools
und Methoden [81, 83, 85, 90, 97, 98]. Die Gesamtkonﬁguration sowie das Einlaufmodell sind in den
Abbildungen 1.5 und 1.6 abgebildet.
Forschung in Russland
In Russland wurde seit den 50er Jahren Scramjet-Forschung betrieben, vor allem an den Forschungseinrich-
tungen TsAGI (Zentrales Aerohydrodynamisches Institut), CIAM (Zentralinstitut fu¨r Flugzeugmotoren)
und ITAM (Institut fu¨r Theoretische und Angewandte Mechanik) [185]. Seit dem Ende des kalten Krieges
sind diese Institute auch vermehrt in internationale Kooperationen eingebunden [32, 226].
Von 1991 bis 1998 fu¨hrte das CIAM mehrere Flugversuche mit rotationssymmetrischen Scramjet-
Einla¨ufen durch [183, 185], von denen der letzte in Kooperation mit der NASA stattfand [141, 184, 220].
CFD-Analysen der Daten zeigten, dass der Einlauf im Bereich 2,5 < Ma < 5 blockiert hat. Auch nach
Wiederaufbau der Stro¨mung (bei Machzahlen bis 6,4) gab es weiterhin Ablo¨segebiete im Einlauf, welche
die Performance erheblich verschlechterten, die Totaldruckverluste erho¨hten und die Eintrittsmachzahl
in die Brennkammer reduzierten (2,0 statt 2,7). Dies fu¨hrte dazu, dass die Verbrennung mehrheitlich im
Unterschall stattfand und somit kein Scramjet-Betrieb mehr vorlag [179].
Das ITAM hingegen spezialisierte sich auf ebene Scramjet-Konﬁgurationen. Dabei wurden sowohl einzel-
ne Komponenten, vor allem 3D-Einla¨ufe [79], wie auch komplette Scramjet-Antriebe [78] in Windkana¨len
unter Flugbedingungen getestet. Der GRK-Gesamtkonﬁguration a¨hnelnd, besitzen etliche dieser Konﬁgu-
rationen 3D-Einla¨ufe mit einer Rampe, ebenen, zusammenlaufenden Seitenwa¨nden, Brennkammern mit
rechteckigem Querschnitt und Zentralinjektoren. Bild 1.7 zeigt eine derartige Konﬁguration.
(a) 3D-Einlauf (b) Gesamtkonﬁguration
Abb. 1.7: 3D-Einlauf [79] und Gesamtkonﬁguration des ITAM [78]
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In einem dem GRK angegliederten DFG-Projekt ist eine Versuchsreihe geplant, in der das Zentralinjektor-
Konzept des GRK am ITAM unter Flugbedingungen getestet werden soll [69]. Dazu wurde das in Ab-
bildung 1.8 dargestellte Modell mit 3D-Einlauf entworfen [176]. Es handelt sich dabei jedoch mehr um
ein Brennkammerexperiment als die Untersuchung einer kompletten Antriebskonﬁguration. Aufgrund ver-
schiedener Einschra¨nkungen durch die Windkana¨le des ITAM mu¨ssen viele Kompromisse bezu¨glich der
Geometrie hingenommen werden, wodurch der Spielraum zur Optimierung des Gesamtmodells, besonders
des Einlaufs, stark einschra¨nkt ist. Unter anderem musste auf die Integration einer Grenzschichtabsau-
gung zuru¨ckgegriﬀen werden, um das Starten des Einlaufs sicherzustellen. Diese Beschra¨nkungen wiederum
verschlechtern die bestmo¨gliche Performance des Einlaufs wie des Gesamtsystems. Zum Erreichen des Pri-
ma¨rziels dieser Versuche, der Demonstration der Funktionsfa¨higkeit des Zentralinjektor-Konzepts unter
Flugbedingungen, wird dies jedoch in Kauf genommen. Dafu¨r waren etliche Iterationen in der Auslegung
der Einlaufgeometrie no¨tig [173, 174, 175].
Abb. 1.8: Foto des Windkanalmodells (links) und Querschnittszeichnung des Modells (rechts) fu¨r die
Tests am ITAM [176]
1.2.2 Forschung in den USA
In den USA fand und ﬁndet weiterhin der wohl gro¨ßte Anteil der weltweiten Scramjet-Forschung statt.
Bereits in den 50er und 60er Jahre wurden dort weitreichende Arbeiten u¨ber Ramjets und Scramjets
durchgefu¨hrt [43, 66, 68], mit dem Schwerpunkt U¨berschall-Verbrennung [28]. Wichtige fru¨he Projekte
im Hinblick auf Flugversuche mit Scramjets gab es im Rahmen der X-15- und IFTV-Programme [43],
SCRAM (Supersonic Combustion RAmjet Missile) [29] und des National Aerospace Plane (NASP)
Programms. Die X-15 war ein Raketen-Flugzeug, welches bei einem Flug mit einem Dummy-Scramjet
Daten zur Validierung von Windkanalversuchen sammeln sollte, was jedoch fehlschlug. Das IFTV wurde
nach Problemen bei der Einlauf-Brennkammer-Interaktion bei Bodenversuchen schon vor dem ersten
Flug eingestellt [43].
Bei SCRAM hingegen handelte es sich um die Entwicklung eines milita¨rischen Flugko¨rpers. Dabei wurden
in vielerlei Hinsicht neue Wege beschritten, vor allem bei den verwendeten Treibstoﬀen (reaktive Treibstof-
fe wie Borane oder Aluminiumalkyle) sowie den Geometrien und Auslegungsmethoden. Der Aufbau des
SCRAM-Flugko¨rpers ist in Abbildung 1.9(a) dargestellt. Das Scramjet-System verfu¨gt u¨ber vier modulare
Busemann-Einla¨ufe, d.h. dass jeder Einlauf einen Quadranten umfasst, und die ankommende Stro¨mung in
vier getrennte interne Stro¨mungskana¨le aufgeteilt wird, wie Abbildung 1.9(b) zeigt. Diese wurden mittels
Streamline-Tracing entworfen, welches heutzutage eine weitverbreitete Methode zur Auslegung von Hy-
perschallﬂugzeugen und -ﬂugko¨rpern im Allgemeinen [31] und Einla¨ufen im Speziellen ist [192]. Auf diese
Methode wird in den Kapiteln 2.2.5 und 7 na¨her eingegangen.
Hyper-X/X-43
Nach Einstellung des NASP-Programms startete die NASA 1995/96 das Hyper-X-Programm [42, 139],
um weiter an mit Wasserstoﬀ betriebenen Scramjets als Antriebstechnologie fu¨r zuku¨nftige Raumtrans-
portsysteme zu forschen, vor allem auch in Flugversuchen [68, 135, 138]. Das Ziel ist die Entwicklung
eines Experimentalﬂugko¨rpers, mit dem erstmalig ein Scramjet im Freiﬂug getestet werden soll, d.h.
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(a) Gesamtsystem (b) Einlauf
Abb. 1.9: Schematische Darstellungen des SCRAM-Flugko¨rpers, aus [29]
bei Scramjet-Betrieb soll ein stabiler, selbsta¨ndig gesteuerter und kontrollierter, horizontaler Flug
erreicht werden [68]. Insgesamt sind vier verschiedene Versionen geplant [136, 162]. Die X-43A ist
eine 2D-Konﬁguration mit Wasserstoﬀ und einem reinen Scramjet-Antriebssystem fu¨r Ma = 7 und
10 [93, 140, 221]. Bei der X-43B soll der Antrieb des ISTAR-Projekts getestet werden. Dies ist ein
RBCC-Triebwerk mit Raketenbetrieb bis Ma = 2,5, Ramjet-Betrieb bis Ma = 5 und anschließen-
dem Scramjet-Betrieb [64, 171]. Geplant ist außerdem, mit der X-43C eine gro¨ßere Variante fu¨r
Kohlenwasserstoﬀ-Treibstoﬀe und der X-43D eine fu¨r Ma = 15 ausgelegte Version der X-43A [119, 146]
zu ﬂiegen. Bisher wurde jedoch nur die erste Version verwirklicht.
Bei den Flugversuchen wurden die Demonstratoren von B-52-Bombern gestartet und mit Pegasus-Raketen
auf die gewu¨nschte Flugmachzahl fu¨r die Zu¨ndung des Scramjet-Antriebs gebracht. Der erste Flug schlug
zwar fehl, aber der zweite (Ma = 7 in H = 29 km) und dritte (Ma = 10 in H = 33,5 km) waren erfolg-
reich [137]. Bei diesen Flu¨gen wurden Daten sowohl zum Betriebsverhalten des Scramjets [135] als auch
dem Flugverhalten des gesamten Fahrzeugs ermittelt [46]. Auch das u¨brige Forschungsprogramm, das
die Entwicklung der Flugexperimente begleitete, ist von großer Relevanz bezu¨glich dieser Arbeit. Neben
Untersuchungen, die allein der sicheren Durchfu¨hrung des Flugexperiments dienten (z.B. Stufentrennung
oder Gefahrenanalyse [35, 116, 235]), gab es viele Arbeiten zum Gesamtsystem wie auch den einzelnen
Komponenten. Fu¨r den Einlaufbereich wurde der Einﬂuss der externen Stro¨mung, besonders des Transi-
tionsverhaltens, auf den Betrieb untersucht [19, 25, 26]. Numerisch und experimentell wurden Daten zu
vielen unterschiedlichen 2D- und 3D-Einlaufgeometrien und deren Betriebsverhalten [58, 109, 110] sowie
der allgemeinen Aerodynamik der Flugkonﬁguration gesammelt [41, 60, 115], welche auch im Flug ge-
messen wurden [46]. Weitere Schwerpunkte waren die Integration von Antrieb und Versuchstra¨ger [234]
und Tests des kompletten Antriebssystems [219]. Auf Brennkammerseite stand vor allem die Treibstoﬀ-
einspritzung und Stabilisierung der Verbrennung im Mittelpunkt [180]. Auch der Thermalhaushalt des
Versuchstra¨gers stellte ein wichtiges Forschungsobjekt dar [12, 40].
HyTech/X-51A
Das HyTech-Programm ist a¨hnlich gelagert wie Hyper-X, jedoch in erster Linie ein milita¨risches Projekt
unter Leitung der DARPA [68]. Technologisch liegt der Hauptunterschied darin, dass ausschließlich
”
la-
gerbare“ Treibstoﬀe, d.h. Kohlenwasserstoﬀe, wie Kerosin oder JP-7, verwendet werden [169]. Die X-51A
ist der fu¨r die Flugexperimente in diesem Projekt verwendete Technologiedemonstrator [92]. Wie bei den
Flugversuchen mit der X-43A ist der Technologiedemonstrator an eine Feststoﬀrakete gekoppelt und wird
in 15 km Ho¨he von einer B-52 aus gestartet. Anschließend wird die X-51A von der Feststoﬀrakete auf
eine Ho¨he von 18,3 km gebracht und auf Ma = 4,5 beschleunigt. Wa¨hrend dieser Phase wird der Stro¨-
mungskanal des Scramjets bereits durchstro¨mt und der Einlauf startet. Kurz vor dem Ausbrennen des
Feststoﬀboosters wird er abgetrennt und der Scramjet-Betrieb gestartet. Laut Planung soll der Scramjet
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anschließend 240 Sekunden lang in Betrieb sein und die X-51A auf eine Geschwindigkeit von Ma = 6 und
eine Ho¨he von 25 bis 30 km bringen. Damit ist die Flugzeit bedeutend la¨nger als bei den HyShot- oder
Hyper-X-Flu¨gen und lange genug, um thermisches Gleichgewicht zu erreichen. Die angestrebte Beschleu-
nigung ist auch bedeutend gro¨ßer. Eine schematische Darstellung der Flugkonﬁguration ist in Abbildung
1.10(b) zu sehen.
(a) X-43A (b) X-51
Abb. 1.10: Ku¨nstlerische Darstellungen der X-43A- und X-51-Flugkonﬁgurationen, aus [231] bzw. [92]
Der erste Flug war teilweise erfolgreich, wobei aufgrund des milita¨rischen Charakters des Projekts nur
wenige Informationen dazu verfu¨gbar sind. Beitra¨gen in nicht-wissenschaftlichen Zeitschriften und Presse-
mitteilungen bzw. Pra¨sentationen zufolge, erlitt der Antrieb nach 110 s Betrieb einen Einlauf-Unstart
[149, 181]. Die Stro¨mung baute sich jedoch wieder auf und der Antrieb funktionierte fu¨r weitere 33 s,
bis eine Dichtung im Triebwerk versagte. Ein zweites Flugexperiment im Juni 2011 schlug fehl, weil der
Einlauf direkt bei der Zu¨ndung blockierte und anschließend nicht wieder aufbaute. Der dritte Flug war
wegen eines Defekts der Boosterrakete ebenfalls nicht erfolgreich.
Bei der X-51A handelt es sich um eine Waverider-Konﬁguration mit einem 2D-Scramjet-Antrieb. Der
Einlauf ist selbststartend fu¨r shock-on-lip bei Ma = 7 ausgelegt. Der gesamte Scramjet wird regenerativ
mit dem verwendeten Treibstoﬀ geku¨hlt. Dieser Ku¨hlmechanismus ist elementar fu¨r diesen Antrieb, da
er neben der Ku¨hlung der aus Inconel 625 bestehenden Wa¨nde auch zur Vorerhitzung des verwendeten
JP-7-Treibstoﬀs dient, welcher vor der Verbrennung atomisiert werden muss. Dabei dienen die mit Ku¨hl-
kana¨len versehenen Wa¨nde als Wa¨rmetauscher, in denen der Treibstoﬀ zuna¨chst in den u¨berkritischen
thermodynamischen Zustand gebracht wird. Anschließend wird er in Verteilerventilen gasfo¨rmig und u¨ber
Injektoren an verschiedenen Stellen in die Triebwerksstro¨mung eingespritzt. Nur mit diesem gasfo¨rmigen,
atomisierten Treibstoﬀ ist eine stabile Verbrennung mo¨glich. Allerdings kann der Treibstoﬀ nur im laufen-
den Betrieb stark genug erhitzt werden, weshalb zur Zu¨ndung ein separater Treibstoﬀ, Ethylen, verwendet
wird [92, 169].
1.2.3 Forschung in Australien
Australien spielt seit vielen Jahren eine wichtige Rolle in der internationalen Scramjet-
Forschungslandschaft. Dabei konzentriert man sich besonders auf experimentelle Arbeiten an Stoß- und
Expansionsrohren, wie dem T3-Stoßrohr und dem X3-Expansionsrohr der Australian National University
oder dem T4-Freikolben-Stoßrohr der University of Queensland [165, 194, 204]. Forschungsschwerpunkte
sind die U¨berschallverbrennung sowie Tests kompletter Antriebskonﬁgurationen mit der Durchfu¨hrung von
Kraft- und Schubmessungen. Im Bereich des Einlaufs sind sogenannte REST-Einla¨ufe [192, 193, 195, 209]
und
”
radical farming“ wichtige Themengebiete. Letzteres bezeichnet die teilweise Treibstoﬀeinspritzung
im Einlaufbereich, wo sich durch verschiedene Interaktionen bereits freie Radikale des Treibstoﬀs bilden




Zusa¨tzlich zum experimentellen und dem begleitenden numerischen Forschungsprogramm hat sich Austra-
lien auf die Durchfu¨hrung von Flugversuchen spezialisiert. Beim zweiten Flugversuch des HyShot-Projekts
wurde 2002 zum ersten Mal im Flug U¨berschallverbrennung erreicht [194, 199]. Dabei handelte es sich um
ein reines Verbrennungsexperiment, nicht um eine komplette Triebwerkskonﬁguration. Ziel der Versuche
war, die Bedingungen des T4-Windkanals mo¨glichst genau nachzubilden und somit die Windkanalergeb-
nisse anhand des Vergleichs mit dem Flugfall zu veriﬁzieren [204].
(a) Stro¨mungskanal (b) Flugmodell
Abb. 1.11: HyShot: (a) Schematische Skizze des mit Treibstoﬀ versorgten Stro¨mungskanals (aus [199]) und (b)
Versuchstra¨ger montiert an eine Orion-Terrier-Tra¨gerrakete (aus [36])
Wie auch bei dem im GRK zu konzipierenden Flugversuch, handelt es sich bei HyShot um
parabolische Flugexperimente, d.h. dass der Versuchstra¨ger mit einer Rakete ins All geschossen
wird, und im Sturzﬂug des Wiedereintritts in der gewu¨nschten Ho¨he der Versuch durchgefu¨hrt
Abb. 1.12: Start des Flugversuchs von HyShot 2 [94]
wird. Der Korridor, in welchem das Experiment ab-
solviert werden kann, ist auf einen schmalen Ho¨hen-
bereich von 35 km bis 25 km und Flugmachzahlen
im Bereich von Ma = 7,5 beschra¨nkt. Da dieser Ver-
suchskorridor sehr schnell durchﬂogen wird, ist die
Versuchszeit entsprechend kurz und die Anstro¨mbe-
dingungen a¨ndern sich sehr schnell. Die Testkonﬁgu-
ration bestand aus zwei identischen, zweidimensiona-
len Stro¨mungskana¨len, die spiegelsymmetrisch ange-
ordnet waren, wobei lediglich in einem Treibstoﬀ ein-
gespritzt wird und Verbrennung stattﬁndet. Durch
den Vergleich der Daten von beiden Ha¨lften konn-
te bei der Post-Analyse der Daten bewiesen werden,
dass tatsa¨chlich U¨berschallverbrennung vorlag. Dazu
wurden auch Versuche in Bodenanlagen und CFD-
Analysen, u.a. am DLR in Go¨ttingen, durchgefu¨hrt
[36, 71, 122, 163].
HyCAUSE
Auch im Rahmen der HyCAUSE-Kooperation zwischen Australien und den USA wurde ein Flugversuch
durchgefu¨hrt. Im Gegensatz zu HyShot handelte es sich hierbei jedoch um eine dreidimensionale Kon-
ﬁguration mit einem Sugar-Scoop-Einlauf. Außerdem wurde hier auch eine Du¨se eingesetzt, um Schub
erzeugen zu ko¨nnen. Wie bei HyShot wurde auch bei HyCAUSE ein parabolischer Wiedereintritt und ein
Versuchstra¨ger mit zwei identischen Stro¨mungskana¨len, die Ru¨cken an Ru¨cken angeordnet sind und von




SCRAMSPACE ist ein Forschungsprojekt, das die Anwendung von Scramjets bei zuku¨nftigen Raumtrans-
portsystemen untersucht. Dabei ist ebenfalls ein Flugversuch mit einem parabolischem Wiedereintritt
geplant, bei dem die Versuchsbedingung bei Ma = 8 im Ho¨henbereich von 32 km bis 27 km liegt [33].
Der Stro¨mungskanal ist im Gegensatz zu den meisten u¨brigen Scramjet-Konﬁgurationen rotationssym-
metrisch (siehe Abbildung 1.13), wodurch bedingt ist, dass die Kompression komplett intern in einem
Busemann-a¨hnlichen Einlauf verla¨uft, in dem auch bereits Treibstoﬀ eingespritzt wird und somit radical
farming zum Einsatz kommt [160]. Eine solche Konﬁguration bietet zwar viele Vorteile gegenu¨ber kom-
plexen, dreidimensionalen Geometrien, wie z.B. verbesserte aerodynamische und Verbrennungseﬃzienz,
geringere mechanische und thermale Lasten sowie einfachere und gu¨nstigere Fertigung. Demgegenu¨ber
steht jedoch das Starten des Einlaufs, da eine derartige Konﬁguration nicht selbststartend ist und somit
einen Startmechanismus beno¨tigt [161]. Diese wird bei SCRAMSPACE durch eine zerreißende Membran
verwirklicht. Die SCRAMSPACE-Flugkonﬁguration ist in Abbildung 1.13 dargestellt. Dabei stellen die
Kontur im internen Stro¨mungskanal sowie die Isolinien die Druckverteilung und die Ebene im Nachlauf
die Machzahlverteilung dar, bei einer Anstro¨mbedingung von Ma = 8 in einer Ho¨he von 27 km bei einem
Anstellwinkel von α = 2,1°.
Abb. 1.13: SCRAMSPACE,
Illustration aus [212]
Abb. 1.14: 1:1 Bodentestkonﬁguration von HIFiRE-7, aus [200]
HIFiRE
HIFiRE (Hypersonic International Flight Research and Experimentation) stellt eines der aktuellsten und
umfangreichsten Flugversuchsprogramme weltweit dar [50, 51]. Hauptprojektpartner von HIFiRE sind
die australische Defence Science and Technology Organisation (DSTO) und das amerikanische Air Force
Research Laboratory (AFRL). Zudem bestehen bei einzelnen Teilprojekten Kooperationen mit zahlreichen
weiteren Forschungseinrichtungen. Im Gegensatz zu den bereits beschriebenen Flugversuchsprogrammen
ist HIFiRE sehr viel breiter gefa¨chert. Die geplanten, und teilweise bereits durchgefu¨hrten Flugexperimen-
te decken das Spektrum von grundlegender Forschung wie z.B. Transition, Anwendungen zu Flugregelung
und -steuerung, Werkstoﬀe und Sensoren und Messtechnik bis zu kompletten Antriebskonﬁgurationen
ab. Insgesamt sind im Rahmen des Projekts neun Flugexperimente geplant.
Bei HIFiRE-7 beispielsweise soll ein Scramjet mit einem REST-Einlauf und elliptischer Brennkammer ge-
testet werden. Hinsichtlich des ﬂugdynamischen Verhaltens wurde diese Konﬁguration in Kooperation mit
dem DLR entworfen [57]. Der Stro¨mungskanal des Antriebs ist fu¨r Ma = 8,1 ausgelegt, unter Verwendung
eines 6°-Vorko¨rpers. Als Treibstoﬀ ist gasfo¨rmiges Ethylen vorgesehen, wobei auch hier Treibstoﬀeinsprit-
zung im Einlauf und radical farming angewandt wird [200]. Eine Skizze des Modells fu¨r die Bodenversuche
im T4-Stoßkanal ist in Abbildung 1.14 zu sehen.
10
1.3 Das Graduiertenkolleg GRK-1095/2
1.3 Das Graduiertenkolleg GRK-1095/2
Neben der Beteiligung an internationalen Forschungsprojekten (siehe auch Abschnitt 1.2, ist ein
Großteil der heutigen Scramjet-Forschung in Deutschland im Graduiertenkolleg GRK 1095/2
”
Aero-
thermodynamische Auslegung eines Scramjet-Antriebssystems fu¨r zuku¨nftige Raumtransportsysteme“ der
Deutschen Forschungsgemeinschaft (DFG) zusammengefasst [70, 228, 229]. Beteiligt sind hauptsa¨chlich die
Universita¨t Stuttgart, die RWTH Aachen, die Technische Universita¨t Mu¨nchen sowie die DLR-Standorte
in Ko¨ln und Stuttgart. U¨ber assoziierte Projekte sind außerdem weitere Institutionen beteiligt, z.B. die
Universita¨t der Bundeswehr Mu¨nchen oder das DLR Go¨ttingen.
1.3.1 Leitkonﬁguration des GRK-Scramjets
Die Zielsetzung im Graduiertenkolleg ist die Entwicklung von Technologien fu¨r einen Scramjet-
Demonstrator sowie eine Konﬁguration fu¨r einen hypothetischen Flugversuch, inklusive der numerischen
und experimentellen Grundlagen. Wa¨hrend der ersten Phase wurde dazu die zweidimensionale Konﬁgu-
ration GK-01 fu¨r einen Flug bei Ma = 7 in H = 30 km Ho¨he ausgelegt, die in Abbildung 1.15 zu sehen
ist. Einem Doppelrampeneinlauf mit einem Fangquerschnitt von 150 x 150 mm2 schließt sich ein Isolator
mit einem leichten Divergenzwinkel von 1° (nur nach unten) an. An der Schnittstelle zur Brennkammer
beﬁndet sich der Zentralinjektor zur Treibstoﬀeinspritzung. Die Brennkammer hat einen Divergenzwinkel
von 3° nach oben und unten. Abschließend verfu¨gt das System u¨ber eine SERN-Du¨se zur Schuberzeugung.
Abb. 1.15: Leitkonﬁguration GK-01 der ersten GRK-Phase fu¨r Mach 7
Es zeigte sich jedoch, dass mit dieser Konﬁguration die geforderte Einstro¨mbedingung in die Brennkam-
mer mit einem statischen Druck von pst,Bk = 50 kPa und einer statischen Temperatur von Tst,Bk = 1000
K nicht erreicht werden kann, weswegen die Flugmachzahl erho¨ht wurde. Außerdem stellte sich der
Brennkammerquerschnitt mit einer Breite von 150 mm als problematisch heraus, weil die strukturelle
Integrita¨t eines derart breiten Zentralinjektors nicht sichergestellt werden kann und aufgrund der geringen
Ho¨he von 27 mm durch die Treibstoﬀeinspritzung und die Verbrennung die Gefahr der Stro¨mungsblockade
besteht. Daher wurde eine neue Brennkammergeoemtrie mit einem Querschnitt von 65 mm Breite und
40 mm Ho¨he, angelehnt an die Versuchsbrennkammer des ITLR, beschlossen. Da ein 2D-Einlauf wegen
der Wandeﬀekte fu¨r eine derart schmale Brennkammer jedoch nicht praktikabel ist, war der U¨bergang
zu einer 3D-Geometrie fu¨r den Einlauf schon allein aus Systemsicht sinnvoll, neben den bereits eingangs
erwa¨hnten Vorteilen, die 3D-Einla¨ufe hinsichtlich einer leichteren und kompakteren Bauweise sowie
ho¨heren Eﬃzienz bieten. Detailliert sind die Vorteile von 3D-Einlaufen in Kapitel 2.2.2 beschrieben.
Somit ergeben sich die folgenden Eckpunkte als Vorgaben fu¨r die Auslegung der neuen 3D-Konﬁguration
der zweiten Phase. Detailliert sind diese in Kapitel 3.2 beschrieben.
• Auslegungspunkt: Flug bei Ma = 8 in H = 30 km Ho¨he
• Anstro¨mbedingung: p∞ = 1170 Pa, T∞ = 227 K
• Brennkammereintrittsbedingung: pBk = 50 kPa, TBk = 1000 K
• ebener 3D-Einlauf mit konvergierenden Seitenwa¨nden
• rechteckiger Brennkammerquerschnitt von 65 x 40 mm2 und Verwendung des GRK-Zentralinjektors
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• Wasserstoﬀ als Treibstoﬀ
• maximale Gro¨ße beschra¨nkt durch in Frage kommende Rakete fu¨r einen evtl. Flugversuch
1.3.2 Struktur und Zusammenarbeit im Graduiertenkolleg
Um die allgemeine Zielsetzung des Graduiertenkollegs zu erreichen, ist das GRK in drei Gruppen A,
B und C unterteilt, deren Aufgabenbereiche sich mit den drei Teilbereichen eines Scramjets, Einlauf,
Verbrennung und Du¨se (dazu kommt noch Gesamtsystembetrachtung) decken [228]. Diese wiederum sind
in verschiedene Teilprojekte aufgeteilt. Wie sich die Teilprojekte der zweiten Phase auf die einzelnen
beteiligten Institute verteilen, zeigt das Organigramm in Abbildung 1.16.
Da es sich bei einem Scramjet-Triebwerk um ein hochintegriertes System handelt, stellt die Kooperation
zwischen den einzelnen Teilprojekten einen wichtigen Punkt im Graduiertenkolleg dar. Die Abha¨ngigkei-
ten zwischen den Projekten sind in Abbildung 1.17 graphisch dargestellt.
Die meiste Zusammenarbeit ergab sich mit Johannes Riehmer, Bearbeiter des ebenfalls am DLR Ko¨ln
durchgefu¨hrten Teilprojekts C1, bei der gemeinsamen Auslegung der neuen GRK-Gesamtkonﬁguration.
Hier wurde der Ansatz verfolgt, ein gemeinsames, modular aufgebautes Windkanalmodell fu¨r beide
Teilprojekte zu entwickeln, von welchem der Einlauf alleine fu¨r die aerodynamischen Untersuchungen
dieser Arbeit verwendet werden kann, aber auch als Gesamtmodell zum Test der kompletten Flugkon-
ﬁguration. Durch zahlreiche Rechnungen wurde von Herrn Riehmer dabei die Eignung des Einlaufs
hinsichtlich der U¨berschallverbrennung u¨berpru¨ft, wobei sowohl reine Brennkammerrechnungen mit den
Ergebnissen der Auslegungsrechnungen als Eintrittsbedingungen fu¨r die Brennkammer verwendet wurden,
als auch Rechnungen mit Verbrennung des Gesamtmodells inklusive des Einlaufbereichs. Daru¨ber hinaus
gab es Zusammenarbeit bei der Diskussion der Ergebnisse der Untersuchungen des Einlaufs und des
Gesamtmodells [178].
Um die Ergebnisse dieser Rechnungen zu besta¨tigen, wurden a¨hnliche Simulationen im Rahmen des
Brennkammerprojekts B2 am ITLR mit den dort verfu¨gbaren numerischen Tools durchgefu¨hrt [172, 187].
Folglich ergab sich mit diesem Teilprojekt ein reger Datenaustausch, ebenso wie mit dem auch am ITLR
beheimateten Teilprojekt B1, mit dem bei der Deﬁnition der Schnittstelle von Einlauf und Brennkammer
zusammengearbeitet wurde.
Enge Zusammenarbeit gab es auch mit Tue Nguyen vom Teilprojekt A7. In diesem Projekt wurden et-
liche Windkanalversuche, sowohl des alten 2D- wie auch des neu ausgelegten 3D-Einlaufs, zur genaueren
Analyse numerisch nachgerechnet. Außerdem wurden im Rahmen einer Messreihe auch mehrere Versu-
che zur Relaminarisierung durchgefu¨hrt, die dazu dienten, die Genauigkeit der numerischen Modelle zur
Vorhersage dieses Pha¨nomens zu validieren. Daraus resultierten auch zwei gemeinsame Vero¨ﬀentlichungen
[155, 156].
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Abb. 1.16: Organigramm der Teilprojekte des GRK wa¨hrend der zweiten Phase [228]




1.4 Zielsetzung und Methodik
Um die bereits erwa¨hnte U¨berfu¨hrung der 2D-Konﬁguration der ersten Phase des GRK in die neue
3D-Konﬁguration zu erreichen, war die Neuentwicklung zahlreicher Komponenten no¨tig. Hauptziel der
Arbeit war daher die Entwicklung eines 3D-Einlaufs fu¨r die neue Gesamtkonﬁguration.
Wie bereits kurz erwa¨hnt und in Abschnitt 2.2 ausfu¨hrlich erla¨utert, bieten 3D-Einla¨ufe zahlreiche
Vorteile gegenu¨ber 2D-Einla¨ufen. Demgegenu¨ber steht jedoch als gro¨ßter Nachteil, neben einem deutlich
inhomogeneren Stro¨mungsfeld, die Tatsache, dass 3D-Einla¨ufe nicht mehr mit einfachen analytischen
Methoden wie Schra¨gstoßbeziehungen und der Methode der Charakteristiken (MOC) ausgelegt werden
ko¨nnen.
In Anbetracht dieser Ausgangssituation la¨sst sich die Arbeit in drei Kernpunkte unterteilen:
1. Deﬁnition einer Auslegungsstrategie fu¨r 3D-Einla¨ufe
2. Auslegung der neuen Einlaufgeometrie und Entwicklung des Windkanalmodells
3. Experimentelle Untersuchung des neuen Einlaufs
Hierzu ist ein umfassendes Versta¨ndnis fu¨r die Vorga¨nge in einem Scramjet-Verdichtungssystem no¨tig,
mit besonderem Augenmerk auf den A¨nderungen, die sich in 3D-Einla¨ufen ergeben, wenn die Stro¨mung
zusa¨tzlich zur Kompression in vertikalen Ebenen durch die Rampensto¨ße auch in horizontalen Ebenen
durch die Seitenwandsto¨ße verdichtet wird. Dadurch gibt es starke Einﬂu¨sse auf die Form der Stoßstruk-
turen, deren Interaktion mit den Grenzschichten und daraus resultierende Wirbelbildung. Daru¨ber hinaus
stellt die Innenkontraktion und das dadurch bedingte Startverhalten einen wichtigen Aspekt dar, ebenso
wie die Wechselwirkung der Einlauf- mit der Brennkammerstro¨mung.
Darauf aufbauend lag der erste Schwerpunkt in der Deﬁnition der Auslegungsstrategie. Hierzu wurde
eine neue Einlaufkonﬁguration hauptsa¨chlich durch eine CFD-Parameterstudie bestimmt. Zu deren
Deﬁnition wurde eine grobe Vorauslegung auf Basis von Ingenieursmethoden, Erfahrungen aus der
Literatur und experimentellen Voruntersuchungen vorgenommen. Dazu wurde der GK-01-Einlauf des
ersten GRK-Scramjets mit Einsa¨tzen modiﬁziert, um die Auswirkungen von zusa¨tzlicher Seitenwand-
kompression und Vera¨nderung der Innenkontraktion zu analysieren. Gleichzeitig wurden numerische
Methoden zur Durchfu¨hrung der CFD-Parameterstudie entwickelt, welche anhand der Ergebnisse dieser
Voruntersuchungen validiert wurden.
Der zweite Kernpunkt bestand dann in der Auslegung des neuen Einlaufs, bzw., in Zusammenarbeit
mit Johannes Riehmer vom Teilprojekt C1, der neuen Gesamtkonﬁguration des GRK-Scramjets. Dazu
wurden die fu¨r die Parameterstudie deﬁnierten Konﬁgurationen mit dem TAU-Code des DLR berechnet
und diejenige Konﬁguration bestimmt, die den optimalen Kompromiss aus einem den Vorgaben ent-
sprechenden Leistungsvermo¨gen und ho¨chstmo¨glicher Eﬃzienz bietet. In einer zweiten Iteration wurde
diese Konﬁguration modiﬁziert um insbesondere die dreidimensionalen Stro¨mungseﬀekte, die eine stark
inhomogene Stro¨mung verursachen, abzumildern und damit eine Verbesserung der Qualita¨t der Stro¨mung
einhergehend mit einer weiteren Erho¨hung der Wirkungsgrade zu erreichen.
Da sich zeigte, dass eine derartige Einlaufkonﬁguration ohne u¨berma¨ßig großes Spillage nicht selbst-
startend ausgelegt werden kann, wurde der Einlauf mit einer beweglichen Haube als Startmechanismus
versehen. Das Windkanalmodell wurde dieser Anforderung entsprechend entworfen. Bei der Auslegung
des Konzepts fu¨r die Messtechnik wurde beachtet, dass diese die dreidimensionalen Eﬀekte mo¨glichst
gut erfassen soll. So wurde ein neuartiger Druckmessrechen mit sowohl Pitotro¨hrchen als auch statischen
Drucksonden entwickelt, um die Isolatorstro¨mung genauer zu vermessen. Weiterhin wurde die Anzahl
der Wanddruckbohrungen deutlich gesteigert. Zwei Querschnitte wurden mit radial verteilten Druckboh-
rungen ausgestattet, um Druckschwankungen durch 3D-Eﬀekte u¨ber die Breite des Einlaufs bestimmen
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zu ko¨nnen. Im externen Bereich des Einlaufs ko¨nnen zudem die Wa¨rmelasten gemessen werden, woraus
wertvolle Informationen fu¨r die Auslegung eines Ku¨hlkonzepts gewonnen werden ko¨nnen. Außerdem sind
daraus gewisse Aufschlu¨sse u¨ber die Stro¨mungsstruktur mo¨glich.
In der Messkampagne zur Charakterisierung wurde schließlich der Einlauf an unterschiedlichen Betriebs-
zusta¨nden in zwei Trajektorienpunkten untersucht, die die obere und untere Grenze eines potenziellen
Flugversuchs darstellen. Dabei wurde der Gegendruck der Brennkammer, die Innenkontraktion sowie
anliegende Flugbahnwinkel variiert. Fu¨r diese Bedingungen und Betriebszusta¨nde wurden jeweils der
Betriebsbereich, das Leistungsvermo¨gen sowie die Stro¨mungsstruktur untersucht. Zusa¨tzlich wurde auch
das Startverhalten des Einlaufs analysiert.
Da sich im Laufe der Auslegung und Untersuchung des neuen Einlaufs zeigte, dass die Auslegungsme-
thodik zwar grundsa¨tzlich geeignet ist, Einlaufgeometrien zu erzeugen, die die gewu¨nschten Bedingungen
erfu¨llen, aber mit einem enormen Arbeitsaufwand einhergeht, wurde als zusa¨tzliches Ziel die Untersuchung
von alternativen Auslegungsverfahren basierend auf dem analytischen Ansatz des Streamline-Tracing un-
tersucht und die Vor- und Nachteile dieser Methoden gegenu¨ber dem fu¨r den neuen 3D-Einlauf gewa¨hlten
Ansatz. Das Augenmerk liegt hierbei zum einen im praktischen Aspekt der Anwendbarkeit der Verfahren
und dem dafu¨r no¨tigen Arbeitsaufwand. Zum anderen werden auch die damit erzielten Geometrien und
deren Leistungsvermo¨gen betrachtet.
1.5 Gliederung der Arbeit
Die Darstellung der Arbeiten zum Erreichen der im vorherigen Abschnitt beschriebenen Zielsetzungen
gliedert sich wie folgt. In Kapitel 2 wird zuna¨chst auf die technischen und physikalischen Grundlagen
eingegangen, deren Versta¨ndnis zum Bearbeiten des Themas notwendig ist. Die Auslegung des Einlaufs
mittels einer CFD-Parameterstudie ist in Kapitel 3 beschrieben. In diesem werden zuna¨chst die genauen
Anforderungen an den Einlauf deﬁniert, auf deren Basis im Anschluss die Parameter und die daraus
entstehenden mo¨glichen Konﬁgurationen bestimmt werden. Die numerischen Methoden, mit denen dann
die optimale Konﬁguration ermittelt wird, werden ebenfalls erla¨utert und es wird auf die Verla¨sslichkeit
der Vorhersagen eingegangen. Das darauf folgende Kapitel 4 widmet sich der Beschreibung der experimen-
tellen Methoden, d.h. des Windkanals H2K, der Windkanalmodelle sowie der verwendeten Messtechniken,
bei denen sowohl auf die Theorie als auch die Anwendung und die Genauigkeiten eingegangen wird.
In den Kapiteln 5 und 6 werden die experimentellen Ergebnisse diskutiert. In ersterem werden die Vor-
untersuchungen mit dem Einlaufmodell GK-01 behandelt. Darin werden die hinsichtlich der Auslegung
des neuen Einlaufs relevanten Erfahrungen mit verschiedenen Arten der Seitenwandkompression und der
Variation der Innenkontraktion dargestellt. Das Kapitel 6 pra¨sentiert dann die Ergebnisse der Versuche
mit dem neuen 3D-Einlauf. Dieses ist unterteilt nach den verschiedenen untersuchten Aspekten und deren
Auswirkungen auf das Stro¨mungsfeld. Dies sind das Startverhalten, die Innenkontraktion, Flugbahnwinkel
sowie die A¨nderung des Trajektorienpunktes in Form der Variation der Reynoldszahl. Kapitel 7 betrachtet
die Analyse alternativer Auslegungsverfahren im Vergleich zur hier angewandten Auslegungsstrategie. Im
abschließenden Kapitel 8 werden die wesentlichen Ergebnisse der Arbeit zusammengefasst sowie Vorschla¨ge
fu¨r zuku¨nftige Untersuchungen gegeben.
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Luftatmende Antriebe allgemein grenzen sich gegenu¨ber Raketenantrieben dadurch ab, dass sie den fu¨r
die Verbrennung no¨tigen Sauerstoﬀ aus der Atmospha¨re aufnehmen und somit keinen Oxidator mitfu¨hren
mu¨ssen. Innerhalb der luftatmenden Antriebe kann man zuna¨chst allgemein Staustrahltriebwerke
von Turbostrahltriebwerken unterscheiden, da erstere u¨ber kein aktives System zur Verdichtung des
ankommenden Luftstroms verfu¨gen, sondern die Kompression auf das in der Brennkammer beno¨tigte
Druckniveau alleine durch die Verzo¨gerung der Stro¨mung, bedingt durch die Geometrie des Vorko¨rpers
und des Einlaufs, erreicht wird. Scramjets, also Staustrahltriebwerke mit U¨berschallverbrennung, unter-
scheiden sich von konventionellen Staustrahltriebwerken lediglich in der Formgebung des Einlauf- und
Isolatorbereichs: Bei letzteren ist die Geometrie derart gestaltet, dass sich ein abschließender senkrechter
Stoß bildet, der die Stro¨mung auf Unterschall verzo¨gert, in welchem auch die Verbrennung stattﬁndet. Im
Anschluss wird die Stro¨mung in einer konvergent-divergenten Du¨se wieder auf U¨berschall beschleunigt.
Ab einer Flugmachzahl im Bereich von Ma = 5 − 6 wu¨rde die Verzo¨gerung auf Unterschall jedoch zu
starke Verluste bedeuten, weshalb man bei Scramjets die komplette Triebwerksstro¨mung inklusive der
Verbrennung im U¨berschall ha¨lt [95].
Staustrahltriebwerke sind aus Systemsicht deutlich einfacher aufgebaut als Raketen- oder Turbostrahl-
antriebe. Im Vergleich zu Raketentriebwerken ist keine Versorgung der Brennkammer mit dem Oxidator
no¨tig, wodurch sowohl ein komplexes Zuleitungssystem mit Hochdruckpumpen als auch das Lagersystem
fu¨r den Oxidator bzw. dessen Lagerung u¨berﬂu¨ssig wird und so auch enorme Gewichtsersparnisse
bringt. Im Vergleich zu Turbostrahltriebwerken ist keine aktive Verdichtung no¨tig und folglich auch kein
komplexes Subsystem mit rotierenden Teilen bestehend aus Verdichter- und Turbinenstufen.
Ein Scramjet-Triebwerk besteht aus den drei Subsystemen Einlauf, Brennkammer und Du¨se. Der
allgemeine Aufbau mit Bezeichnung der einzelnen Stationen gema¨ß der Konvention von Heiser und Pratt
ist in Abbildung 2.1 zu sehen [95]. Die Bezeichnungen der einzelnen Referenzpunkte sind in Tabelle 2.1
aufgelistet. Je nach Konﬁguration ko¨nnen dabei einzelne Stationen entfallen, z.B. wenn es nur externe
oder interne Kompression oder keinen Vorko¨rper gibt.
Die Nummern der einzelnen Stationen werden auch als Indizes zur Kennzeichnung der Zusta¨nde an
den jeweiligen Positionen verwendet. p01 bezeichnet folglich den Druck nach dem Vorderkantenstoß des
E x p a n s i o nV e r d i c h t u n g
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Abb. 2.1: Schematische Darstellung eines Scramjet-Antriebs mit Vorko¨rper sowie einem Einlauf mit gemischter





Beginn des Vorko¨rpers und der externen Kompression
01 Beginn des externen Teils des Einlaufs
1 Einlauﬂippe: Ende der externen und Beginn der internen Kompression
2 Ende des konvergierenden Teil des Einlaufs, Beginn des Isolators
3 Schnittstelle von Isolator und Brennkammer
4 Ende der Brennkammer und Beginn der Expansion in der Du¨se, zuna¨chst intern
9 Ende des internen Stro¨mungskanals, Beginn der externen Expansion
10 Ende der Du¨se und der externen Expansion
Tab. 2.1: Bezeichnung der Referenzpunkte eines Scramjet-Antriebs gema¨ß der Prinzipienskizze in Abbildung 2.1
Vorko¨rpers bzw. Fahrzeugs oder T3 die Temperatur am Eintritt in die Brennkammer. Der Zustand 0 der
freien Anstro¨mung wird zur Vermeidung der Verwechslungsgefahr mit den totalen Zustandsgro¨ßen in der
Regel mit dem Index ∞ bezeichnet.
Der Einlauf muss, ganz allgemein gesprochen, die Stro¨mung so aufbereiten, dass die Bedingungen fu¨r
die U¨berschallverbrennung in der anschließenden Brennkammer erfu¨llt werden. Dort wird der Treibstoﬀ
eingespritzt, mit der Triebwerksstro¨mung vermischt und verbrannt, und der Stro¨mung somit die Energie
zugefu¨hrt, die beno¨tigt wird, damit bei der anschließenden Expansion in der Schubdu¨se positiver Schub
erzeugt werden kann.
Die Leistungsfa¨higkeit eines Scramjet-Triebwerks kann mit der Gesamteﬃzienz ηo angegeben werden,
die sich aus dem thermischen Wirkungsgrad ηth und dem Antriebswirkungsgrad ηp zusammensetzt. ηth
ergibt sich aus dem Wirkungsgrad ηtc des thermodynamischen Kreisprozesses fu¨r das Triebwerk und dem
Verbrennungswirkungsgrad ηb [95]:
ηth = ηtc · ηb = V
2
10 − V 20
2 · fhPR (2.1)








ηth · 2fhPRV 20 + 1 + 1
(2.2)
Damit ergibt sich fu¨r den Gesamtwirkungsgrad:

















f bezeichnet dabei das Treibstoﬀ-zu-Luft-Verha¨ltnis und hPR die Verbrennungsenthalpie des verwendeten
Treibstoﬀs.
2.1 Der Einlauf
Die Aufgabe des Einlaufs,
”
Aufbereitung der Stro¨mung“, bedeutet, dass dieser die Brennkammer mit
einem ausreichend hohen Massenstrom bei den fu¨r U¨berschallverbrennung beno¨tigten Bedingungen ver-
sorgen muss. Von der ankommenden Stro¨mung muss also eine ausreichende Menge an Luft eingefangen
und so verdichtet werden, dass die gewu¨nschte Einstro¨mmachzahl in die Brennkammer und die no¨tigen
Druck- und Temperaturverha¨ltnisse erreicht werden. Dabei sollen gleichzeitig auch ho¨chstmo¨gliche Wir-
kungsgrade erzielt werden, da die Qualita¨t, mit der der Einlauf seine Aufgabe erfu¨llt, entscheidend fu¨r
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den Gesamtwirkungsgrad des kompletten Triebwerks ist [95]. Um diese Ziele zu erreichen, wurden in
der Vergangenheit zahlreiche Mo¨glichkeiten entwickelt, die im na¨chsten Abschnitt kurz erla¨utert werden.
Hier werden zuna¨chst anhand des weit verbreiteten Beispiels eines zweidimensionalen Rampeneinlaufs mit
gemischter interner und externer Verdichtung, wie er in Abbildung 2.2 schematisch dargestellt ist, die
grundlegenden Mechanismen erla¨utert und einige standardma¨ßige Deﬁnitionen eingefu¨hrt. Die genauere















Abb. 2.2: Schematische Darstellung eines zweidimensionalen Rampeneinlaufs
Die Verdichtung in Scramjet-Einla¨ufen passiert nahezu immer vo¨llig oder zu einem sehr großen Teil durch
schra¨ge Verdichtungssto¨ße. Dabei wird die ankommende Stro¨mung durch die Sto¨ße, die an der Vorderkante
des Vorko¨rpers und den Rampen im externen Bereich entstehen, abgelenkt. Um, wie es in der Regel
wu¨nschenswert ist, im Isolator und der Brennkammer wieder eine zur Anstro¨mung parallele Stro¨mung zu
haben, muss sie an der Haube durch einen einzelnen Lippenstoß oder mehrere Sto¨ße von der Haubenlippe
und weiteren Umlenkecken im internen Stro¨mungskanal wieder in Richtung der Anstro¨mung ausgerichtet
werden. Im Idealfall ist der Einlauf so ausgelegt, dass sich der bzw. die Lippensto¨ße an der Expansionskante
am Ende der letzten Kompressionsrampe auslo¨schen. Durch die Lippensto¨ße wird die Stro¨mung weiter
verdichtet und der Stro¨mungskanal weiter verengt. Dies wird auch als Innenverdichtung bzw. -kontraktion
bezeichnet. Als Maß fu¨r den Umfang, in welchem sich der Stro¨mungskanal im internen Bereich weiter












verwendet, zwischen dem Querschnitt AL auf Ho¨he der Einlauﬂippe bzw. des Haubenschließungspunktes,
falls die Lippe nicht gerade ist, und dem engsten Querschnitt AH im Hals des Einlaufs, welche normaler-
weise mit den Stro¨mungsquerschnitten A1 und A2 gema¨ß der im vorhergehenden Abschnitt aufgefu¨hrten
Konvention zusammenfallen. Zu beachten ist dabei, dass der Stro¨mungsquerschnitt stets senkrecht zur






Dieses gibt jedoch nur die rein geometrischen Verha¨ltnisse wieder, jedoch keine generelle Aussage u¨ber
die tatsa¨chliche Kontraktion der Stro¨mung, da nicht gesagt ist, dass der Massenstrom durch die Stirn-
ﬂa¨che auch derjenige ist, den der Einlauf einfangen und in die Brennkammer leiten kann. Die Gro¨ße des
Querschnitts, der die tatsa¨chlich vom Einlauf eingefangene Stromro¨hre begrenzt, wird als Fangquerschnitt
A0 bezeichnet. Der Zusammenhang zwischen diesem Fangquerschnitt, in dem der Stro¨mungszustand den
Anstro¨mbedingungen entspricht und denjenigen im Halsquerschnitt bzw. dem Eintrittsquerschnitt der




m˙Bk = ABk · ρBk · VBk = AH · ρH · VH = A0 · ρ∞ · V∞ (2.6)
Als Maß fu¨r die Kontraktion der tatsa¨chlich durch den Einlauf stro¨menden Luft wird dann das als eﬀektiv





Allerdings ist auch fu¨r das aerodynamische Kontraktionsverha¨ltnis einzuschra¨nken, dass kein genereller
Zusammenhang zwischen diesem und dem Kompressionsverha¨ltnis Πst existiert.
Da bei einem Staustrahltriebwerk keine Systeme existieren, um aktiv eine Sogwirkung auf die ankommen-
de Stro¨mung zu bewirken wie bei Turbostrahltriebwerken, ist der maximale Fangquerschnitt gleich der
projizierten Stirnﬂa¨che A0,max = AC des Einlaufs. Dies wu¨rde aber nur im theoretischen Fall der Shock-
on-lip-Bedingung auftreten oder wenn die Vorderkanten- und Rampensto¨ße unter die Haube gehen. Da
diese Fa¨lle in der Praxis aber als sehr unvorteilhafte Betriebspunkte angesehen werden (vgl. Abschnitte
2.3.3, 2.3.5 und 6.3), werden Einla¨ufe normalerweise so ausgelegt, dass die Sto¨ße an der Lippe vorbeigehen
und, wie in Abbildung 2.2 dargestellt, ein Teil der ankommenden Stro¨mung verloren geht. Dieser Anteil









Zu beachten ist, dass das Ziel eines zuverla¨ssigen Betriebs, welches durch das Spillage verbessert wird,
sowie das Streben nach mo¨glichst hoher Eﬃzienz in der Regel im Widerspruch zueinander stehen, da
durch das Spillage auch Eﬃzienzeinbußen aufgrund des erho¨hten Widerstandes bedingt werden. Somit
sollte der Verlustmassenstrom so gering wie mo¨glich gehalten werden, solange ein sicherer Betrieb mo¨glich
ist [95].
Bei der Charakterisierung eines Einlaufs wird untersucht, wie sich verschiedene A¨nderungen am
Betriebspunkt auf die Leistungsfa¨higkeit des Einlaufs und die Zustandsgro¨ßen der Stro¨mung am Brenn-
kammereintritt auswirken. Dies kann die A¨nderung der Anstro¨mung aufgrund von Flugbahnwinkeln,
gea¨nderter Flugho¨he und folglich unterschiedlicher statischer Bedingungen oder anderer Fluggeschwin-
digkeit und somit vera¨ndertem Totalzustand der Anstro¨mung sein. Dazu wird jeweils bestimmt, wie sich
verschiedene Leistungsparameter vera¨ndern. Grundsa¨tzlich zu beachten, hinsichtlich der Vergleichbarkeit
von Resultaten, ist jedoch, wie der fu¨r die Leistungsanalyse gewa¨hlte Bereich deﬁniert ist, da es hierfu¨r
keine Vorgaben gibt, bzw. auch von der Konﬁguration abha¨ngt. Es kann beispielsweise alleine der
Kompressionsbereich des Einlaufs bis zum Halsquerschnitt bei Station 2 oder der Einlauf inklusive des
Isolators bis Station 3 bewertet werden. Ebenso kann der Vorko¨rper bei der Analyse fehlen oder auch gar
nicht existent sein.
Fu¨r den Massenstrom ist bei der Charakterisierung vor allem zu ermitteln, wie sich der eingefangene und
somit der Brennkammer zur Verfu¨gung stehende Massenﬂuss bei unterschiedlichen Betriebszusta¨nden,
besonders bei Flugbahnwinkeln, a¨ndert. In diesem Fall variieren die Stirnﬂa¨che und dementsprechend
auch der Fangquerschnitt. Fu¨r eine sinnvolle Vergleichbarkeit unterschiedlicher Bedingungen wird zur
Bildung des Massenfangverha¨ltnisses dennoch stets derselbe Referenzmassenstrom m˙0 verwendet, was
dazu fu¨hren kann, dass auch Werte von MCR > 1 existieren ko¨nnen.
Weitere Leistungsparameter, anhand derer ein Einlauf beschrieben wird, sind die statischen Druck- und
Temperaturverha¨ltnisse Πst bzw. ψst, deﬁniert als die Quotienten der Werte am Isolatoraustritt und der
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Diese beiden Parameter dru¨cken dabei lediglich aus, wie stark die Stro¨mung verdichtet wird, sagen jedoch












ht0 − h0 (2.11)
verwendet, wobei V ′3 und h
′
3 die hypothetische Geschwindigkeit bzw. Enthalpie bezeichnen, die man
bei isentroper Entspannung der Stro¨mung im Isolatoraustritt auf Umgebungsdruck erhalten wu¨rde.
Mit diesen Parametern kann abgescha¨tzt werden, wie groß die Verluste bei der Verdichtung sind. Das
Totaldruckverha¨ltnis hat fu¨r Scramjets keine so große Aussagekraft wie fu¨r Turbostrahltriebwerke oder
Ramjets, da durch die hohen Totaltemperaturen im Hyperschall auch Hochtemperatureﬀekte eine Rolle
spielen und der Totaldruck daher in theoretischen Arbeiten schwierig zu behandeln ist, wenn nicht mehr
von einem idealen Gas ausgegangen werden kann. Da bei den
”
kalten“ Windkanalbedingungen, die im
H2K vorherrschen, jedoch keinerlei Hochtemperatureﬀekte auftreten ko¨nnen, ist das Totaldruckverha¨ltnis
durchaus ein gut geeignetes Maß zur Bewertung verschiedener Einlaufkonﬁgurationen oder Betriebspunkte
(vergleiche auch Kapitel 4.1.1 und 5.1 bzw. 6.1).
Dennoch wird zusa¨tzlich auch der allgemein als praktikabler betrachtete Wirkungsgrad der kinetischen
Energie verwendet, da dieser die kinetische Energie am Isolatoraustritt ins Verha¨ltnis zur kinetischen
Energie der Anstro¨mung setzt und sich somit auf den statischen Zustand der Anstro¨mung bezieht und
nicht auf den Totalzustand. Bei diesem besteht die Schwierigkeit jedoch darin, dass die Werte allgemein
sehr hoch sind, u¨blicherweise gilt 0,90 < ηke < 0,98, und sich starke Unterschiede in der Eﬃzienz nur in
geringen A¨nderungen der kinetischen Energieeﬃzienz widerspiegeln [95, 198].
Weitere Parameter, wie der adiabatische Kompressionswirkungsgrad, ﬁnden in der experimentellen Bewer-
tung von Einla¨ufen in der Regel keine Anwendung, da dafu¨r stets die Messung der Stro¨mungstemperatur
T3 am Isolatoraustritt no¨tig wa¨re. Ausfu¨hrliche Diskussionen zur theoretischen Leistungsbewertung von
Scramjet-Einla¨ufen ko¨nnen Heiser und Pratt [95], van Wie [232] und Smart [198] entnommen werden, wo-
bei letzterer besonderes Augenmerk auf die Bedeutung bei der Einlaufauslegung legt (siehe auch Abschnitt
3.2).
2.2 U¨bersicht u¨ber verschiedene Einlauftypen
2.2.1 2D-Einla¨ufe
Bei 2D-Einla¨ufen erfolgt die Kompression durch schra¨ge Sto¨ße an einer oder mehreren Rampen sowie
der Lippe und Haube des Einlaufs. Am weitesten verbreitet sind Einla¨ufe mit gemischter Innen- und
Außenverdichtung wie in Abbildung 2.2 bereits gezeigt. Im Vergleich dazu sind in Abbildung 2.3 auch
Konﬁgurationen mit reiner interner oder externer Kompression abgebildet. Fu¨r letztere sind zwei Beispiele
dargestellt: Zum einen der Fall mit Verdichtung durch die Sto¨ße der Einlauframpen und zum anderen
derjenige der isentropen Verdichtung an einer konturierten Kompressionsﬂa¨che. Die Einla¨ufe sind dabei
jeweils im theoretischen Idealfall mit shock-on-lip-Bedingung dargestellt.
Wie die Abbildungen zeigen, ist es bei reiner externer Kompression nicht mo¨glich, in der Brennkammer
eine zur Anstro¨mung parallele Stro¨mung zu haben. Dies bedeutet außerdem, dass die Außenstro¨mung
außerhalb des Fangquerschnitts an der a¨ußeren Oberﬂa¨che der Haube umgelenkt wird und so einen
erho¨hten Widerstand produziert. Bei Einla¨ufen mit isentropen Kompressionsﬂa¨chen ist das Problem,
dass diese eine sehr lange Lauﬂa¨nge beno¨tigen. Das macht diese Einla¨ufe impraktikabel und erho¨ht
zudem die Systemmasse. Auch die u¨berstro¨mte Oberﬂa¨che und damit der Reibungswiderstand erho¨hen
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(a) gemischte interne und externe Kompression (b) rein interne Kompression
(c) rein externe Kompression durch Schra¨gsto¨ße (d) rein externe, isentrope Kompression
Abb. 2.3: Schematische Darstellung verschiedener Mo¨glichkeiten von zweidimensionalen Hyperschalleinla¨ufen
sich deutlich, wodurch die Vorteile, die durch die Eliminierung der Stoßverluste erlangt werden, zu
einem großen Teil ausgeglichen werden [95]. Einla¨ufe mit reiner Innenverdichtung wiederum sind nicht
selbststartfa¨hig. Daher werden bei 2D-Konﬁgurationen nahezu ausschließlich Einla¨ufe mit gemischter
Innen- und Außenverdichtung verwendet.
Ein gewichtiger Grund, warum derartige Einla¨ufe vor allem in der Vergangenheit sehr weit verbreitet
waren, liegt auch in den relativ einfachen Mo¨glichkeiten zur Auslegung solcher Konﬁgurationen. Eine
detaillierte Erla¨uterung der Entwurfsmethodik ist beispielsweise in der Beschreibung der Auslegung
des Einlaufs der ersten LAPCAT-Mach-8-Konﬁguration gegeben [81]. Durch einfache theoretische
U¨berlegungen kann zuna¨chst eine grobe Vorauslegung vorgenommen werden. Das bedeutet in erster
Linie, festzulegen, wie viele Rampen- und Lippensto¨ße erzeugt werden sollen. Mit einfachen numerischen
Analysen ko¨nnen die Winkel der Rampen und Haube leicht nach dem Kriterium von Oswatitsch
optimiert werden, so dass alle Rampen- und Lippensto¨ße gleich hohe Stoßverluste erzeugen, wodurch
diese in der Gesamtheit minimiert werden [76]. Eine genauere Analyse kann mit Hilfe der Methode
der Charakteristiken (MOC) nach Anderson erfolgen [14]. Zu beachten ist jedoch, dass dies eine
rein reibungsfreie Auslegungsmethode darstellt und der Reibungseinﬂuss mittels CFD-Rechnung unter-
sucht werden muss. Auch der 2D-Einlauf der ersten GRK-Generation wurde auf diese Weise ausgelegt [90].
Auch wenn die aktuellen und auch ku¨nftigen Entwicklungen im Bereich der Einla¨ufe immer sta¨rker hin
zu 3D-Geometrien gehen, wurden gerade bei zahlreichen Flugversuchen in den letzten Jahren 2D-Einla¨ufe
eingesetzt, so z.B. bei der X-51 [92], X-43 [140] und auch den HyShot-Flu¨gen [199].
2.2.2 3D-Einla¨ufe
In den letzten Jahren gehen die Forschungen im Bereich von Hyperschalleinla¨ufen immer mehr hin zur
Verwendungen von dreidimensionalen Geometrien. Dabei gibt es hauptsa¨chlich drei Mo¨glichkeiten: 3D-
Einla¨ufe mit ebenen Verdichtungsrampen, rotationssymmetrische Einla¨ufe und sogenannte streamline-
traced Einla¨ufe, die in der Regel u¨ber konturierte Kompressionsﬂa¨chen verfu¨gen. Bei 3D-Konﬁgurationen
erfolgt die Verdichtung nicht nur in vertikalen Ebenen durch die konvergierenden Einlauframpen, sondern
auch in horizontalen Ebenen durch die zusammenlaufenden Seitenwa¨nde. Der Stro¨mungskanal wird von
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allen Seiten gleichzeitig und somit schneller verengt und komprimiert. Dies bietet etliche Vorteile [95]:
• kompaktere und leichtere Bauweise
• kleinere Rampenwinkel ausreichend, dadurch schwa¨chere Sto¨ße
• weniger stoßinduzierte Ablo¨sung durch schwa¨chere Sto¨ße sowie geringere Umlenkung im Hals
• Absaugung in der Regel nicht no¨tig (Reduktion der Systemkomplexita¨t)
• verbessertes Startverhalten (siehe Abschnitt 6.3)
• ho¨here Eﬃzienz (geringere Totaldruckverluste und ho¨here Wirkungsgrade)
• ermo¨glicht die Integration mehrerer Antriebe nebeneinander
Dem letzten Punkt ist jedoch entgegenzuhalten, dass 2D-Einla¨ufe theoretisch beliebig verbreitert werden
ko¨nnen, was jedoch durch die strukturelle Integrita¨t begrenzt ist. Diesen Vorteilen gegenu¨ber steht als
gro¨ßter Nachteil ein in meisten Fa¨llen deutlich inhomogeneres Stro¨mungsfeld bei 3D-Einla¨ufen. Zudem ist
ihre Auslegung deutlich komplexer.
2.2.3 Ebene 3D-Einla¨ufe
Mit ebenen 3D-Einla¨ufen sind Einla¨ufe gemeint, bei denen die Kompression im Einlaufbereich komplett
oder teilweise durch konvergierende Seitenwa¨nde erreicht wird, wobei aber weiterhin alle Fla¨chen eben























(b) kombinierte Rampen- und Seitenwandkompression
Abb. 2.4: Ebene 3D-Einla¨ufe
Dabei bezeichnen hE und bE bzw. hBk und bBk die Ho¨he und Breite des Einlaufs respektive des
Querschnitts am Brennkammereintritt. δSW bezeichnet den Konvergenzwinkel der Seitenwa¨nde, Λ
den Pfeilungswinkel der Vorderkanten und θR den Winkel der Einlauframpe beim zweiten Fall. Diese
Rampe ist hinsichtlich der Geometrie der einzige Unterschied zwischen den beiden Einla¨ufen. Fu¨r die
Stro¨mungsstruktur ergeben sich dadurch jedoch fundamentale Unterschiede. Durch den zusa¨tzlichen,
von der Rampe induzierten Stoß, ergeben sich weitere Interaktionen mit den Seitenwandsto¨ßen, und die
ohnehin komplexe Eckenstro¨mung wird nochmals komplizierter. Auf die genauen Unterschiede wird in
Abschnitt 2.3.6 eingegangen.
Beim ersten Typ ist die Verdichtung in den vertikalen und horizontalen Ebenen voneinander ent-
koppelt, da der Vorko¨rperstoß am Einlauf vorbeigeht und somit im Einlauf nur die Seitenwandsto¨ße
auftreten. Fu¨r derartige Konﬁgurationen wurden von Holland in den 90er Jahren zahlreiche Untersu-
chungen zu unterschiedlichen Aspekten wie der Stro¨mungsstruktur, Druckverteilungen und internen
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Stoß-Wechselwirkungen in solchen Einla¨ufen, sowie parametrische Studien zum Einﬂuss verschiedener
Parameter, wie dem Kontraktionsverha¨ltnis, Reynoldszahl, der Position der Haubenlippe oder dem
Pfeilungswinkel durchgefu¨hrt [104 - 114].
Einla¨ufe, bei denen die Rampen- und Seitenwandkompression gleichzeitig stattﬁndet, wurden beispiels-
weise von Goonko experimentell untersucht [78, 80], wobei bei diesen in Abweichung zu Abbildung 2.4(b)
kein Vorko¨rper vorhanden ist. Der in dieser Arbeit entwickelte und untersuchte GK-3D-Einlauf, dessen
Auslegung in Kapitel 3 ausfu¨hrlich beschrieben ist, ist vom Grundtyp her ebenfalls zu dieser Art Ein-
la¨ufe zu za¨hlen. Auch im Rahmen des dem GRK angegliederten DFG-Projekts zur Untersuchung eines
Gesamtmodells unter Flugbedingungen in den Windkana¨len des ITAM wird ein derartiger 3D-Einlauf mit
Einfachrampe ohne Vorko¨rper verwendet. Zu seiner Auslegung wurden an der RWTH Aachen zahlreiche
numerische Untersuchungen unternommen [173 - 176] (siehe dazu auch Abschnitt 1.2.1).
2.2.4 Rotationssymmetrische Einla¨ufe
Rotationssymmetrische und halb-rotationssymmetrische Einlaufgeometrien wurden vor allem in der
fru¨hen Phase der Scramjet-Forschung in Betracht gezogen. Vor allem die Schwierigkeiten der Integration
von Antrieb und Fahrzeug fu¨hrten jedoch dazu, dass man sich in erster Linie auf die bereits beschriebenen
2D- und 3D-Konﬁgurationen konzentrierte. Lediglich das in Kapitel 1.2.3 beschriebene SCRAMSPACE-
Projekt ist ein aktuelles Programm, bei dem ein rotationssymmetrischer Scramjet zum Einsatz kommt.
Die ha¨uﬁgsten Beispiele fu¨r rotationssymmetrische Einla¨ufe stellen Geometrien mit kegeligem Zentralko¨r-
per und Busemann-Einla¨ufe dar, wie sie in den Bildern 2.5(a) und 2.5(b) abgebildet sind. Diese werden
auch als 2D-rotationssymmetrisch bezeichnet, da es sich im Prinzip um zweidimensionale Konﬁguratio-
nen handelt, die um ihre jeweilige La¨ngsachse gedreht werden. Je nachdem, ob die Stro¨mung durch den
Zentralko¨rper nach außen, oder durch die Außenhu¨lle der Haube nach innen abgelenkt wird, werden
diese Einla¨ufe auch
”
nach außen umlenkend“ oder
”
nach innen umlenkend“ genannt. Der entscheidende
Unterschied zwischen beiden Konﬁgurationen liegt in dem durch die Einlaufgeometrie bedingten Brenn-
kammerquerschnitt. Bei Busemann-Einla¨ufen ist die Brennkammer zylindrisch, wa¨hrend sie bei nach außen


















Abb. 2.5: Rotationssymmetrische Einla¨ufe: Nach außen (links) und innen (rechts) umlenkende Konﬁgurationen
Analog zu 2D-Einla¨ufen mit gemischter interner und externer Kontraktion kann bei nach außen um-
lenkenden Einla¨ufen eine unterschiedliche Anzahl an externen und internen Sto¨ßen generiert werden, je
nachdem, wie viele Abschnitte mit verschiedenen O¨ﬀnungswinkeln der Zentralko¨rper besitzt, bzw. ob
die Umlenkung an der Haube durch einen oder mehrere Sto¨ße erfolgt. Ein Spezialfall der nach außen
umlenkenden Einla¨ufe stellt der sogenannte Oswatitsch-Einlauf dar, bei dem der Zentralko¨rper mit einer
Kontur fu¨r isentrope Kompression versehen ist [232].
Bei einem reinen Busemann-Einlauf ﬁndet die Verdichtung komplett isentrop statt. Ein großer Unterschied
zu allen bisher behandelten Geometrien besteht darin, dass die Umlenkung, mit der die Stro¨mung in den
Isolator geleitet wird und dort auch wieder parallel zur Anstro¨mung ist, nicht durch von der Haubenlippe
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induzierte Sto¨ße geschieht, sondern durch frei schwebende Sto¨ße, die durch die Zusammenfu¨hrung der
Stro¨mung aufgrund der konvergierenden Wa¨nde entstehen [232].
Wie bei 2D-Einla¨ufen mit isentroper externer Verdichtung besteht auch bei Busemann-Einla¨ufen das
Problem, dass die Kompressionsﬂa¨chen extrem lang sind. Daher werden auch abgeschnittene Busemann-
Einla¨ufe untersucht, bei denen die Vorderkante einen deﬁnierten Winkel besitzt und somit einen Stoß
generiert, und die isentrope Kompression erst nach diesem Vorderkantenstoß beginnt.
Ein großes Problem stellt auch das Starten derartiger Einla¨ufe dar. Analog zu 2D-Einla¨ufen mit reiner
Innenkompression ist auch bei Busemann-Einla¨ufen die Innenkontraktion zu hoch, als dass der Einlauf
selbststartend sein ko¨nnte. Deshalb muss ein solcher Einlauf u¨ber einen Startmechanismus verfu¨gen. Fu¨r
die Konﬁguration eines abgeschnittenen Busemann-Einlaufs untersuchten Ogawa et al. verschiedene Me-
thoden zum Starten des Einlaufs. Dies waren unter anderem das Zerbersten einer Membran vor dem
Einlauf und damit einhergehend die Schaﬀung instationa¨rer Stro¨mungspha¨nomene sowie die Verwendung
adaptiver Geometrien, bei denen entweder die Kontur so gea¨ndert werden kann, dass die Innenkontraktion
verringert wird, oder Tu¨ren vor der Einlauf-Eintrittsﬂa¨che existieren, die schnell beiseite gezogen werden.
Auch diverse Vorrichtungen zur Grenzschichtabsaugung wurden betrachtet [161].
2.2.5 Streamline-traced 3D-Einla¨ufe
Ein großes Problem bei den zuvor genannten ebenen 3D-Einla¨ufen liegt darin, dass keine analytische
Auslegungsmethode fu¨r diese verfu¨gbar ist und, wie es in dieser Arbeit gemacht wurde, die Auslegung
mit enormem Aufwand durch parametrische Studien erfolgen muss. Daher wird in letzter Zeit vermehrt
auf das Verfahren des Streamline-Tracing gesetzt [192]. Hierbei wird zuna¨chst ein Stro¨mungsfeld fu¨r
die geforderten Eigenschaften konstruiert (Druckverha¨ltnis, Anstro¨mbedingungen etc.). Im Anschluss
daran wird in diesem Stro¨mungsfeld der Verlauf von Stromlinien berechnet, die eine vorgegebene Fla¨che
begrenzen. Dies kann im Grunde jeder beliebige Querschnitt des Einlaufs sein, der fu¨r einen speziellen
Fall vorgegeben ist. Meistens ist dies der Querschnitt des Brennkammereintritts. Der Verlauf dieser
Stromlinien bestimmt dann, welche Form der Einlauf fu¨r die gewu¨nschten Anforderungen haben muss.
Diese Technik ist nicht auf die Auslegung von Einla¨ufen begrenzt, sondern kann auch fu¨r Formge-
bung von gesamten Flugko¨rpern verwendet werden [31]. Zu beachten ist jedoch, dass viskose Eﬀekte
dadurch nicht beru¨cksichtigt werden, sondern die Stromlinien alleine die Form der reibungsfreien Strom-
ro¨hre wiedergeben. Den Einﬂu¨ssen der Grenzschichten muss daher anderweitig Rechnung getragen werden.
Beispiele fu¨r Kompressions-Stro¨mungsfelder als Basis des Streamline-Tracing sind Busemannstro¨mungen
(meist mit einem initialen Vorderkantenwinkel) oder umgekehrte Du¨sen-Expansionsfelder. In erstge-
nannten ko¨nnen z.B. modulare Busemann-Einla¨ufe erzeugt werden, die im Prinzip den Ausschnitt
eines Quadranten aus einem normalen Busemann-Einlauf darstellen, wie sie bei SCRAM verwendet
wurden, siehe Abbildung 1.9 [30]. Bei Sugar-Scoop-Einla¨ufen, wie in Bild 2.6(a), wird von einem
normalen Busemann-Einlauf ein Teil der Kompressionsﬂa¨chen zur Reduktion der Innenkontraktion schra¨g
abgeschnitten [117]. Es sind aber auch Konﬁgurationen mit frei vorgegebenen Querschnitten mo¨glich, wie
z.B. mit dem fu¨r den GRK-Scramjet vorgegebenen Brennkammerquerschnitt in Abbildung 2.6(b) [82].
Um mehr Variabilita¨t bzw. mehr Einﬂussnahme auf die Form des Einlaufs nehmen zu ko¨nnen, vor al-
lem, um Anforderungen an die Integration mit Flugzeug oder Flugko¨rper zu erfu¨llen, ist es auch mo¨glich,
in einem Stro¨mungsfeld mehrere Geometrien zu berechnen, die durch vorgegebene Querschnitte an ver-
schiedenen Stro¨mungsstationen bestimmt werden. Anschließend werden diese mittels Lofting-Algorithmen
miteinander verschmolzen. Somit kann beispielsweise ein Einlauf ausgelegt werden, bei dem sowohl der
Fang- als auch der Austrittsquerschnitt deﬁniert sind. Ein Beispiel hierfu¨r sind sogenannte REST-Einla¨ufe,
bei denen eine Querschnittstransformation von einem rechteckigen Fangquerschnitt auf einen elliptischen
Brennkammerquerschnitt stattﬁndet (Rectangular-to-Elliptical-Shape-Transition), wie es Graphik 2.6(c)
skizziert.
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(a) Sugar-Scoop-Einlauf [117] (b) Streamline-traced Einlauf fu¨r
GRK-Brennkammer
(c) REST-Einlauf
Abb. 2.6: Beispiele fu¨r mit Streamline-Tracing entworfene Einla¨ufe
In Kapitel 7 wird auf das Auslegungsverfahren des Streamline-Tracing noch na¨her eingegangen. Dabei
werden dessen Vor- und Nachteile gegenu¨ber dem Vorgehen mit einer Parameterstudie ebenso thematisiert
wie der Vergleich von mit diesem Verfahren erzeugten Konﬁgurationen untereinander sowie mit dem
GK-3D-Einlauf. Diese Analyse erfolgt dabei auf Basis numerischer Ergebnisse.
2.3 Physikalische Grundlagen von U¨berschall- und Einlaufstro¨mungen
Grundsa¨tzlich wird die Stro¨mung in einem Scramjet-Einlauf wie jede andere Kontinuumsstro¨mung durch
die Navier-Stokes-Gleichungen beschrieben, welche auf den folgenden drei Grundprinzipien basieren:
1. Massenerhaltung
2. A¨nderung des Impulses ist gleich der Summe der wirkenden Kra¨fte (Newtonsches Prinzip)
3. Energieerhaltung
Die Herleitung dieser Gleichungen in verschiedenen Formen wird in zahlreichen Werken detailliert beschrie-
ben, z.B. von Anderson [15, 17], und auch speziell fu¨r Anwendungen im Bereich von Hyperschall- bzw.
Hochtemperaturstro¨mungen von Bertin [27], Anderson [16] oder Hirschel [101]. Auf die Herleitung wird
hier nicht na¨her eingegangen. In diesem Kapitel werden lediglich diejenigen Grundlagen beschrieben, die
fu¨r die Thematik der Einlaufstro¨mung und besonders die Auslegung des Einlaufs relevant sind. Dabei liegt
auch ein besonderes Augenmerk darauf, inwieweit und in welchem Ausmaß die fu¨r Hyperschallstro¨mungen
typischen Pha¨nomene im Bereich des Einlaufs bei den vorliegenden Bedingungen tatsa¨chlich auftreten.
2.3.1 Reibungsfreie Stro¨mung
Isentrope Zustandsa¨nderungen
In der Realita¨t sind reibungsfreie Vorga¨nge allgemein und isentrope im Besonderen nicht existent [16].
Dies wird durch den 2. Hauptsatz der Thermodynamik bestimmt. Jedoch gibt es zahlreiche Fa¨lle, in
denen die Vernachla¨ssigung viskoser Eﬀekte einen verschwindend geringen Einﬂuss auf die Genauigkeit der
Ergebnisse hat, wie beispielsweise bei der Expansion einer Stro¨mung in einer Du¨se. Fu¨r eine kompressible
Stro¨mung gelten bei Annahme eines idealen Gases die folgenden Beziehungen bei der A¨nderung von
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Der Zusammenhang zwischen den thermodynamischen Zustandsgro¨ßen wird dabei durch die thermische
Zustandsgleichung 2.15 mit der speziﬁschen Gaskonstante Rs beschrieben.
p = ρRsT (2.15)
Totalzustand
Als Totalzustand bezeichnet man denjenigen Zustand, den eine Stro¨mung annehmen wu¨rde, wenn man
sie isentrop auf Ma = 0 verzo¨gert. In diesem Fall wird die gesamte kinetische Energie des Fluids in innere






























Dabei wird der Totalzustand mit Ma = 0 mit dem Index
”
t“ gekennzeichnet. Die thermische Zustands-
gleichung 2.15 ist dort weiterhin gu¨ltig.
2.3.2 Stoßwellen und Expansionsfa¨cher
Beﬁndet sich in einer Stro¨mung ein Hindernis oder eine Sto¨rung, so breitet sich diese Information in der
Stro¨mung mit Schallgeschwindigkeit aus. Bei einer U¨berschallstro¨mung kann folglich keine Informations-
ausbreitung stromauf mehr stattﬁnden, und die Stro¨mung folglich auch nicht um das Hindernis herum
gelenkt werden. Die Schallwellen sammeln sich dann kurz vor dem Hindernis und bilden eine du¨nne Stoß-
welle aus, in der die Stro¨mung schlagartig an das Hindernis angepasst wird. Dabei ko¨nnen sich, abha¨ngig
von den Anstro¨mbedingungen und der Beschaﬀenheit des Hindernisses oder der Sto¨rung, unterschiedliche
Arten von Sto¨ßen bilden. Von diesen wiederum ha¨ngen die Stro¨mungsparameter nach dem Stoß ab, be-
sonders, ob die Stro¨mung dann weiterhin im U¨berschall ist oder auf Unterschall verzo¨gert wird, sowie die
Stro¨mungsrichtung.
Senkrechter Verdichtungsstoß
Bei einem senkrechten Stoß wird die Stro¨mung auf Unterschall verzo¨gert. Diesen Charakter hat beispiels-
weise ein Teil der Stoßwelle vor einem stumpfen Ko¨rper. Das Stro¨mungsfeld bei Umstro¨mung eines stump-
fen Ko¨rpers bzw. einer stumpfen Kante wird spa¨ter noch genauer beschrieben, hier werden zuna¨chst alleine
die A¨nderungen der Stro¨mungsparameter u¨ber den senkrechten Stoß hinweg dargelegt. Fu¨r die Machzahl
Ma2 nach einem senkrechten Stoß gilt:
Ma22 =





Daraus wird ersichtlich, dass die Verzo¨gerung durch den Stoß umso sta¨rker ist, je ho¨her die Anstro¨mmach-
zahl Ma1 ist. Geht diese gegen Unendlich, na¨hert sich Ma2 dem Wert
√
γ−1
2γ ≈ 0,378 an. Im umgekehrten
Fall, fu¨r Ma1 = 1 wird der Stoß unendlich schwach und Ma2 = 1. Die A¨nderung der Zustandsgro¨ßen durch
26
2.3 Physikalische Grundlagen von U¨berschall- und Einlaufstro¨mungen


































2 + (γ − 1)Ma21
(2.22)
In einem Stoß ﬁnden starke Vera¨nderungen u¨ber einen sehr kurzen Weg statt. Folglich sind die
Geschwindigkeits- und Temperaturgradienten sehr hoch, so dass sich durch viskose Eﬀekte wie Dissipation
ein Anstieg der Entropie gema¨ß Gleichung 2.23 ergibt:





Unter Verwendung der Gleichungen 2.20 und 2.21 wird ersichtlich, dass auch dieser Entropieanstieg einzig
von der Vorstoß-Machzahl Ma1 abha¨ngt. Aus der Energiegleichung der Zusta¨nde vor und hinter dem Stoß
kann hergeleitet werden, dass sich die Totaltemperatur u¨ber den Stoß nicht a¨ndert und folglich Tt1 = Tt2






was bedeutet, dass sich u¨ber den Stoß hinweg ein Totaldruckverlust ergibt [15].
Schra¨gstoßbeziehungen
Wird eine Stro¨mung an einer konkaven Ecke oder durch die scharfe Vorderkante eines Ko¨rpers umge-
lenkt, so bildet sich ein schra¨ger Verdichtungsstoß aus, wie in Abbildungen 2.7(a) und 2.7(b) skizziert.
Derartige Stoßwellen kommen in Scramjet-Triebwerken ha¨uﬁg vor. In vielen Einlauftypen, auch bei der in
dieser Arbeit verwendeten Konﬁguration, wird die Stro¨mung durch schra¨ge Sto¨ße verdichtet. Außerdem
geschieht die Anpassung des Drucks an den Brennkammerdruck im Isolator durch einen Shock-train aus
schra¨gen Stoßen (siehe Abschnitt 2.3.9). In einer ersten Iteration der Auslegung lassen sich verschiedene
Stro¨mungsparameter grob u¨ber Schra¨gstoßbeziehungen abscha¨tzen, auch wenn dies bei einer dreidimen-
sionalen Geometrie aufgrund der komplexen dreidimensionalen Interaktionen in der Stro¨mung, wie in
Abschnitt 2.3.6 beschrieben, schwierig ist. Fu¨r ein kalorisch ideales Gas sind die Stro¨mungsgro¨ßen nach
dem Stoß Funktionen der Vorstoß-Machzahl Ma1 sowie dem Stoßwinkel σ, welcher mit dem Umlenkwinkel
θ aus Gleichung 2.25 bestimmt werden kann [16]:
tan θ = 2 cotσ
[
Ma21 sin
2 σ − 1
Ma21(γ + cos 2σ) + 2
]
(2.25)
Bei bekanntem Stoßwinkel σ ko¨nnen die Zustandsgro¨ßen p2, T2 und ρ2 sowie die Machzahl Ma2 nach dem
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(b) Umstro¨mung einer scharfen Vorderkante
Abb. 2.7: Schra¨ge Sto¨ße bei der Umlenkung an einer konkaven Ecke (links) und der Umstro¨mung einer scharfen
Vorderkante (rechts)
Ma22 sin
2(σ − θ) =
Ma21 sin





2 σ − 1 (2.29)
Insgesamt la¨sst sich festhalten, dass der Stoßwinkel mit steigender Machzahl abnimmt und mit dem
Umlenkwinkel ansteigt. Fu¨r die A¨nderung der Totalgro¨ßen und der Entropie haben bei einem schra¨gen
Stoß dieselben Beziehungen Gu¨ltigkeit wie bei einem senkrechten Stoß [17]. Bezu¨glich der Totalzusta¨nde
gilt fu¨r einen schra¨gen Stoß ebenso wie beim senkrechten, dass sich ein Totaldruckverlust gema¨ß Gleichung
2.24 ergibt, die Totaltemperatur jedoch konstant bleibt.
Abgelo¨ste und gewo¨lbte Sto¨ße
Der im vorherigen Abschnitt beschriebene Zusammenhang zwischen der Anstro¨mmachzahl Ma1, dem
Umlenkwinkel θ und dem Stoßwinkel σ kann auch sogenannten θ-σ-Ma-Diagrammen entnommen werden,
z.B. aus [1]. Aus diesen wird ersichtlich, dass es immer zwei Lo¨sungen, eine schwache und eine starke, fu¨r
einen schra¨gen Stoß gibt. Bei der schwachen Lo¨sung, die den in der Natur normalerweise auftretenden Fall
darstellt, bleibt die Stro¨mung, abgesehen von einem kleinen Bereich nahe des maximalen Umlenkwinkels,
im U¨berschall (Ma2 > 1). Daneben gibt es noch eine Lo¨sung fu¨r einen starken Stoß, bei dem die
Stro¨mung auf Unterschall verzo¨gert wird. Ebenso wird aus diesen Diagrammen ersichtlich, dass fu¨r jede
Anstro¨mmachzahl Ma1 nur bis zu einem bestimmten Umlenkwinkel θmax u¨berhaupt Lo¨sungen existieren.
U¨bersteigt der Umlenkwinkel diesen Wert, so kann kein anliegender schra¨ger Stoß mehr entstehen,
und der Stoß lo¨st ab, wie es in Abbildung 2.8(a) fu¨r die Fa¨lle der Umlenkung an einer Ecke sowie der
Umstro¨mung einer scharfen Vorderkante skizziert ist. Eine generelle Korrelation fu¨r die Berechnung des
maximalen Umlenkwinkels existiert nicht [17].
Auch bei der Umstro¨mung von stumpfen Ko¨rpern bzw. Kanten, wie es im Hyperschall u¨blicherweise
aufgrund der bei scharfen Kanten auftretenden extrem hohen Wa¨rmelasten der Fall ist, bildet sich
eine derartige abgelo¨ste Stoßwelle. Diese zeichnet sich dadurch aus, dass die Sta¨rke des Stoßes und
damit die A¨nderungen der Zustandsgro¨ßen u¨ber den Verlauf der Stoßfront variieren und sich somit
die Zustandsa¨nderungen entlang von Stromlinien, die den Stoß an unterschiedlichen Stellen passieren,
unterscheiden. Das entstehende Stro¨mungsfeld ist in Abbildung 2.8(b) skizziert.
Die beiden Schalllinien begrenzen darin das Gebiet, in dem die Stro¨mung auf Unterschall verzo¨gert wird,
dieses reicht bis zum Punkt c′. In Punkt a hat der abgelo¨ste Stoß den Charakter eines senkrechten Stoßes.
In Punkt b ist der Stoß zwar bereits schra¨g, jedoch ein starker Stoß und die Stro¨mung hinter dem Stoß
ist hier immer noch im Unterschall. Im Bereich zwischen den Punkten c und c′ ﬁndet der Wandel vom
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(b) Stro¨mungsfeld um eine stumpfe Kante
Abb. 2.8: Abgelo¨ste Stoßwellen im Falle der U¨berschreitung des maximalen Umlenkwinkels θmax (links) und vor
der stumpfen Nase eines Ko¨rpers (rechts)
starken zum schwachen Stoß statt, so dass c′ den Punkt markiert, ab dem die Stro¨mung nach dem Stoß
Schall- bzw. U¨berschallgeschwindigkeit besitzt. Je weiter man sich entlang der Stoßfront vom Ko¨rper
entfernt, desto schwa¨cher wird der Stoß, wandelt sich zuna¨chst in einen einfachen, schwachen Stoß (Punkt
d) und schließlich zu einer Machwelle, durch den die Stro¨mung praktisch nicht mehr abgelenkt oder
gea¨ndert wird (Punkt e).
Wie das Stro¨mungsfeld genau aussieht, insbesondere die Stoßlagen und die Begrenzungen der einzelnen
Gebiete, ha¨ngt in erster Linie von der Anstro¨mmachzahl Ma1 und der Geometrie des Ko¨rpers ab. Ins-
besondere fu¨r den Fall, dass ein Stoß auf den stumpfen Ko¨rper auftritt, ist es wichtig, zu wissen, in
welchem Bereich die Interaktion auftritt, da sich dabei teils extreme Unterschiede bei der entstehenden
Stro¨mungstopologie ergeben (vergleiche Abschnitt 2.3.3).
Expansions-Fa¨cher (Prandtl-Meyer-Expansion)
Abb. 2.9: Skizze der Umlenkung an ei-
ner konvexen Ecke
Wenn eine Stro¨mung an einer Kante konvex umgelenkt wird wie
in Bild 2.9, bildet sich ein Expansionsfa¨cher aus. Die Zustands-
a¨nderungen in einem Expansionsfa¨cher laufen isentrop ab. Folglich
sind die Totalzusta¨nde konstant (Tt1 = Tt2, pt1 = pt2, ...) und
die Verha¨ltnisse der statischen Zustandsgro¨ßen vor und hinter dem
Expansionsfa¨cher entsprechen den Gleichungen 2.12 bis 2.14. Der
Zusammenhang zwischen den Machzahlen Ma1 und Ma2 stromauf
und stromab des Expansionsfa¨chers und dem Umlenkwinkel θ kann
durch Zuhilfenahme der Prandtl-Meyer-Funktion ν(Ma) nach Glei-
chung 2.31 hergestellt werden zu [15]:















Ma2 − 1 (2.31)
2.3.3 Stoß-Stoß-Wechselwirkungen
Aufgrund der niedrigen Stoßwinkel bei Hyperschallstro¨mungen kommt es ha¨uﬁg vor, dass Sto¨ße mit an-
deren Stoßwellen interagieren, beispielsweise wenn der Vorko¨rperstoß eines Flugzeugs auf diejenigen von
Flu¨geln oder Leitwerken triﬀt. Im Einlaufbereich sind nahezu immer Stoß-Stoß-Interaktionen vorhanden,
vor allem zwischen den Verdichtungssto¨ßen der Kompressionsrampen im externen Bereich, sowie zwischen
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den Sto¨ßen des Shock-trains im Isolator. Im Allgemeinen kann man zwischen den klassischen Fa¨llen der
einfachen Stoß-Stoß-Wechselwirkung von gleich- oder gegenla¨uﬁgen Sto¨ßen und den nach Edney klassiﬁ-
zierten Fa¨llen der Stoß-Stoß-Wechselwirkung beim Auftreﬀen eines einfallenden Stoßes auf den gewo¨lbten
Stoß um eine stumpfe Vorderkante, wie der Haubenlippe eines Einlaufs, unterscheiden [48]. Daru¨ber hin-
aus gibt es noch den Fall der dreidimensionalen Stoß-Stoß-Wechselwirkung, wie er vor allem im Bereich


























Abb. 2.10: Klassische Interaktion gleich- und gegenla¨uﬁger Schra¨gsto¨ße
Wie in Abbildung 2.10 dargestellt, gibt es zwei Fa¨lle der klassischen Stoß-Stoß-Wechselwirkung, mit
gleich- oder gegenla¨uﬁgen Sto¨ßen. Beim ersten Fall, der z.B. im Falle eines Einlaufs mit einer Doppelrampe
auftreten kann, verbinden sich die beiden Sto¨ße zu einem gemeinsamen Stoß. In den Gebieten 4 und
5 stromab des Stoßsystems mu¨ssen die Stro¨mungsrichtung und der Druck gleich sein. Jedoch ist der
Entropieanstieg bei der Umlenkung der Stro¨mung um den Winkel θ2 durch einen einzigen Stoß gro¨ßer, als
wenn die gleiche Gesamtumlenkung durch zwei Sto¨ße mit den jeweils kleineren Umlenkwinkeln θ1 und θ
′
2
geschieht. Daher bildet sich zwischen den beiden Gebieten 4 und 5 eine Entropietrennschicht, bzw. auch
eine Scherschicht, wenn man von einer viskosen Stro¨mung ausgeht. Da der Druck auf beiden Seiten der
Entropietrennschicht gleich sein muss (p4 = p5), aber die Kompression durch einen bzw. zwei Sto¨ße leicht
unterschiedlich ist, entsteht eine schwache, reﬂektierte Welle ausgehend vom Interaktionspunkt, durch
die der Druck p3 an p5 angepasst wird. In Abha¨ngigkeit der Stro¨mungsbedingungen kann es sich dabei
um einen Stoß oder Expansionsfa¨cher handeln [15]. Diese Art der Stoßstruktur wird aufgrund ihrer Form
auch als Lambda-Stoß bezeichnet und tritt bei viskosen Stro¨mungen ha¨uﬁg auch bei Ablo¨segebieten auf
(siehe auch Abschnitt 2.3.5).
Im Falle von zwei gegenla¨uﬁgen Sto¨ßen, welche im Einlaufbereich vor allem im Halsbereich und im Isolator
vorkommen, kreuzen sich die Sto¨ße. Dabei werden Sto¨ße wegen der gea¨nderten Stro¨mungsrichtung und
Vorstoßmachzahl, mit der die Stro¨mung stromab des Interaktionspunktes in den Gebieten 2 und 3 auf
die Sto¨ße triﬀt, abgelenkt. Die Stro¨mung wird durch die beiden Sto¨ße nach der Interaktion jeweils so
abgelenkt, dass sie danach in den Gebieten 4 und 5 parallel ist. Durch die unterschiedlichen Sta¨rken
der von der oberen bzw. unteren Wand ausgehenden Sto¨ße erfa¨hrt die Stro¨mung entlang der beiden
eingezeichneten Stromlinien auch in diesem Fall einen unterschiedlichen Entropieanstieg, weshalb sich
auch hier eine Entropietrennschicht bildet.
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Stoß-Stoß-Wechselwirkung nach Edney
Abb. 2.11: Stro¨mungstopologien der verschiedenen Fa¨lle
der Stoß-Stoß-Wechselwirkung gema¨ß der Klas-
siﬁzierung von Edney [56], entnommen aus
Lind [129]
Beim Auftreﬀen eines einfallenden schra¨gen Sto-
ßes auf den gewo¨lbten, abgelo¨sten Stoß vor ei-
nem stumpfen Ko¨rper (vgl. Abbildung 2.8(a))
ergeben sich verschiedene, teils sehr komple-
xe Stro¨mungstopologien im Interaktionsaktions-
gebiet, die schwerwiegende Folgen fu¨r das Fahr-
zeug haben ko¨nnen, vor allem starke Spitzen in
der Druckverteilung und den Wa¨rmelasten. Die
Art der sich ausbildenden Stoß-Stoß-Interaktion
ha¨ngt von dem Bereich des gewo¨lbten Stoßes ab,
in dem der einfallende Stoß auftriﬀt. Experimen-
telle Untersuchungen von Edney [56] resultierten
in der Klassiﬁzierung von sechs Fa¨llen fu¨r die ent-
stehende Stro¨mungsstruktur bei dieser Art der
Stoß-Stoß-Interaktion. Die von Lind [129] entnom-
mene Darstellung in Bild 2.11 zeigt auf, in welchen
Bereichen diese sechs Fa¨lle auftreten und die Stro¨-
mungstopologie, die in jedem Fall entsteht. Dabei
bezeichnet IS den einfallenden Stoß, BS den abge-
lo¨sten Bugstoß vor dem Ko¨rper und SP die Punk-
te, die den Unterschallbereich hinter dem Bugstoß
begrenzen. Detaillierte Beschreibungen der ver-
schiedenen Typen der Wechselwirkung und deren
Folgen werden beispielsweise von Bertin [27], De-
lery [48] oder Anderson [16], sowie von van Wie
[232] gegeben, wobei letzterer besonderen Bezug
zur Bedeutung der Stoß-Stoß-Wechselwirkung fu¨r
Einlaufstro¨mungen nimmt. Dieser Abschnitt geht
nur auf die wichtigsten Merkmale jedes Falls ein.
Bei den Wechselwirkungen der Klasse I und
VI triﬀt der einfallende Stoß jeweils in einem
Bereich auf den Bugstoß, der so weit stromab
liegt, dass der Stoß hier bereits schwacher Natur
ist. Dadurch ergeben sich hier die einfachen Fa¨lle
der klassischen Stoß-Stoß-Interaktion, bei denen
die Stro¨mung stets im U¨berschall ist: Bei Klasse
I ist es der Fall zweier gegenla¨uﬁger und bei Klasse VI derjenige zweier gleichlaufender Sto¨ße. Diese
Arten der Wechselwirkung haben keine signiﬁkanten Folgen. Es ergeben sich zwar bei Typ I Anstiege des
Drucks und der Wa¨rmelast im Auftreﬀpunkt des einfallenden Stoßes auf die Oberﬂa¨che, allerdings sind
diese in der Regel nicht als kritisch zu betrachten. Bei Typ VI bildet sich ein Expansionsfa¨cher, dessen
Auftreﬀen auf die Oberﬂa¨che lediglich einen Druckabfall bewirkt.
Beim Typ II triﬀt der einfallende Stoß in einem Bereich ein, indem der Nasenstoß zwar noch schwach
ist, aber zu stark, als dass eine Umlenkung gema¨ß der Schra¨gstoß-Theorie mo¨glich wa¨re. Stattdessen
bildet sich eine sogenannte Mach-Reﬂexion: als Bru¨cke zwischen den beiden Tripelpunkten entsteht ein
nahezu senkrechter Stoß, hinter dem die Stro¨mung subsonisch ist. Zwei Scherschichten trennen diesen Be-
reich von den Gebieten hinter dem einfallenden bzw. dem Bugstoß stromab der Interaktionspunkte [27, 48].
Die Wechselwirkungen vom Typ III und IV treten dann auf, wenn der einfallende Stoß denjenigen Bereich
triﬀt, in dem die Stro¨mung durch den Bugstoß auf Unterschall verzo¨gert wird. Nach der Interaktion
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der beiden Sto¨ße ist die Stro¨mung in beiden Fa¨llen jedoch weiterhin noch im U¨berschall, so dass sich
eine Scherschicht zwischen U¨ber- und Unterschallgebiet bildet. Beim Typ III triﬀt diese Scherschicht
auf die Oberﬂa¨che. Dort liegt die Scherschicht an, bildet einen reﬂektierten Stoß und verursacht enorme
Spitzen in den Wa¨rmelasten und der Druckverteilung. Triﬀt der einfallende Stoß noch weiter stromauf
auf den nahezu senkrechten Bereich des Bugstoßes, so sinkt die Machzahl unterhalb der Scherschicht,
und der Winkel, unter dem die Scherschicht auf die Oberﬂa¨che triﬀt, steigt an. Wird dieser gro¨ßer als
der fu¨r die dort herrschende Machzahl maximal mo¨gliche Umlenkwinkel gema¨ß der Schra¨gstoß-Theorie,
so kann die Scherschicht nicht mehr an der Oberﬂa¨che anliegen und lo¨st ab. In diesem Fall ergibt sich
die Typ-IV-Interaktion, bei der sich eine drastische A¨nderung der Stro¨mungsstruktur einstellt. Hinter
dem Tripelpunkt bildet sich ein U¨berschallstrahl im Unterschallgebiet hinter dem Bugstoß aus, der auf
die Oberﬂa¨che triﬀt und dort extreme Wa¨rmelasten und Dru¨cke erzeugt, welche die Maximalwerte der
u¨brigen Fa¨lle nochmals deutlich u¨bersteigt [27, 48, 56].
Die Interaktion der Kategorie V entsteht, wenn, wie beim Typ VI, der einfallende Stoß u¨ber der Nase auf
den Bugstoß triﬀt und die beiden Sto¨ße somit gleichlaufend sind, im Gegensatz dazu aber der Nasenstoß
in diesem Bereich noch ein starker Stoß ist. Dementsprechend stehen Typ V und VI in einem a¨hnlichen
Verha¨ltnis zueinander wie Typ I und II. Es bildet sich zwischen den beiden Sto¨ßen ein Bru¨ckenstoß, hinter
dem die Stro¨mung Unterschall hat. Vom Tripelpunkt zwischen diesem Stoß und dem Nasenstoß wird ein
Stoß zur Oberﬂa¨che reﬂektiert. Die Stro¨mung hinter diesem Stoß beﬁndet sich im U¨berschall, so dass sich
zwischen diesem Bereich und dem Unterschallgebiet hinter dem Bru¨ckenstoß eine Scherschicht bildet.
Durch die Interaktion des reﬂektierten Stoßes mit der Oberﬂa¨che ergeben sich erho¨hte Wa¨rmelasten
und Dru¨cke in diesem Bereich. Die Interaktion des Bru¨ckenstoßes mit dem einfallenden Stoß erzeugt
einen du¨nnen U¨berschallstrahl, der aus praktischer Sicht jedoch nicht von einer freien Scherschicht
unterscheidbar ist. Dieser U¨berschallstrahl und die Scherschicht vereinigen sich weiter stromab, wenn die
Stro¨mung hinter dem Bru¨ckenstoß wieder auf U¨berschall beschleunigt wird.
Derartige Fa¨lle der Stoß-Stoß-Wechselwirkung ko¨nnen bei Scramjet-Antrieben, speziell im Bereich des Ein-
laufs, bei der Interaktion des Rampen- oder Vorko¨rperstoßes mit der Lippe der Haube auftreten. In der
Theorie wird die
”
shock-on-lip“-Bedingung, also der Fall, wenn der Rampenstoß auf die Lippe triﬀt, als der
Idealfall und daraus folgend als Auslegungspunkt eines Einlaufs angesehen [95]. In Anbetracht der beschrie-
benen mo¨glichen Folgen der Interaktionen, die dann auftreten ko¨nnen, ist jedoch leicht ersichtlich, dass die-
ser Fall in der Praxis eher einen sehr unerwu¨nschten Fall darstellt, bei dem sich die Interaktionen der Typen
III oder IV ergeben wu¨rden, die besonders hohe Thermallasten erzeugen. Im Dauerbetrieb eines Scramjets
wa¨re die strukturelle Integrita¨t dann wohl kaum zu gewa¨hrleisten. Ein Beispiel fu¨r die verheerenden Scha¨-
den, die aerothermodynamische Aufheizung bewirken kann, ist ein X-15-Flug von 1967, auch wenn die-
se nicht alleine durch Stoß-Stoß-Wechselwirkungen, sondern auch durch Stoß-Grenzschicht-Interaktionen
bedingt wurden (wobei zu erga¨nzen ist, dass in jedem der oben beschriebenen Fa¨lle eine klassische Stoß-
Grenzschicht-Wechselwirkung auftritt, wenn ein Stoß auf die Oberﬂa¨che triﬀt). Bei besagtem Flug war eine
Testzelle mit einem Ramjet-Dummy u¨ber einen Pylon an die Unterseite des Rumpfs montiert. Bei Flug-
machzahlen bis Ma = 6,72 brannte die Hitzelast durch die Interaktion eines einfallendes Stoßes der Test-
zelle mit dem Bugstoß des Pylons, bzw. auch dessen Grenzschicht, ein Loch durch den Pylon, so dass die
Testzelle komplett weggebrannt wurde und ein Loch in den Rumpf schlug. Das Auftreﬀen des Bugstoßes des
Pylons auf die Unterseite des Rumpfes erzeugte dort ebenfalls enorme Wa¨rmelasten, die starke Scha¨den
mit sich zogen [17].
2.3.4 Reibungsbehaftete Stro¨mung
Grenzschichten
In der Realita¨t herrscht an Oberﬂa¨chen immer die sogenannte Haftbedingung, das bedeutet, dass fu¨r die
Stro¨mungsgeschwindigkeit direkt an der Wand v = 0 gilt. Durch die Reibung zwischen den Moleku¨len
werden auch die daru¨ber liegenden Stro¨mungsschichten abgebremst, so dass sich die Stro¨mungsgeschwin-
digkeit erst allma¨hlich der Geschwindigkeit der freien Stro¨mung anna¨hert, je weiter man sich von der
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Wand entfernt. Dieses Gebiet in dem sich der Eﬀekt der Verlangsamung durch die Reibung an der Wand
bemerkbar macht, wird als Grenzschicht bezeichnet. Die Dicke dieser Schicht ist von der Reynoldszahl
abha¨ngig und nimmt mit der Lauﬂa¨nge x des Fluids u¨ber der Oberﬂa¨che immer weiter zu. Dabei kann
zwischen zwei verschiedenen Zusta¨nden unterschieden werden, der laminaren und der turbulenten Stro¨-
mung. Erstere wird oft auch als glatte Stro¨mung bezeichnet, in der die Stromlinien parallel zueinander
angeordnet sind und die Geschwindigkeitskomponente senkrecht zur Wand null betra¨gt. Jedoch werden
stets kleine Sto¨rungen in diese Stro¨mung eingebracht, z.B. durch die Oberﬂa¨chenrauigkeit. Mit zuneh-
mender Lauﬂa¨nge wird die Stro¨mung immer mehr gesto¨rt bis ein kritischer Punkt erreicht wird und die
Grenzschicht von laminar zu turbulent umschla¨gt. Dieser Sachverhalt inklusive der Geschwindigkeits- und
Temperaturproﬁle der laminaren und turbulenten Grenzschicht sind in Abbildung 2.12 dargestellt.





Abb. 2.12: Schematische Darstellung der laminaren und turbulenten Grenzschicht
Die turbulente Grenzschicht zeichnet sich allgemein durch eine gro¨ßere Dicke und ho¨here Wandwa¨r-
mestro¨me aus. Dies liegt daran, dass durch die Verwirbelungen auch ein Massenaustausch senkrecht
zur Wand stattﬁndet. Die Geschwindigkeitsgradienten senkrecht zur Wand sind auch bedeutend ho¨her,
das heißt, dass von der Wand weggehend die Geschwindigkeit zuna¨chst deutlich sta¨rker zunimmt als in
der laminaren Grenzschicht, dann aber schnell ein Niveau erreicht, bei dem die weiteren Steigerungen
geringer ausfallen, wodurch es dann auch la¨nger dauert, bis die als Begrenzung deﬁnierte Geschwindigkeit
des Grenzschichtrandes erreicht ist.
Gema¨ß der sogenannten Blasius-Lo¨sung ergibt sich als Na¨herung fu¨r die Grenzschichtdicke δ einer lami-





Dabei ist die Dicke der Grenzschicht so deﬁniert ist, dass fu¨r die Stro¨mungsgeschwindigkeit am Rand







Wie genau der Transitionsvorgang von laminarer zu turbulenter Grenzschicht abla¨uft, ist nach wie vor
relativ unbekannt, vor allem gibt es keinerlei allgemeingu¨ltige Theorie dazu. Der in Abbildung 2.12 darge-
stellte Transitionspunkt existiert genau genommen gar nicht, da die Transition u¨ber ein gro¨ßeres Gebiet
stattﬁndet. Da jedoch unbekannt ist, wie groß dieses genau ist, nimmt man der Einfachheit halber an,
dass die Transition an einem Punkt, der den Abstand xT zum Anfang der Grenzschicht besitzt, stattﬁndet
und behandelt die Stro¨mung stromauf von diesem Punkt als rein laminar und stromab als voll turbulent
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wird auch Transitions- oder kritische Reynoldszahl genannt und ist von zahlreichen Faktoren abha¨ngig.
Anderson gibt an, dass die kritische Reynoldszahl eine Funktion von bis zu 18 verschiedenen Gro¨ßen sein
kann [16]. Es existieren zwar verschiedene empirische Korrelationen fu¨r die kritische Reynoldszahl, die je-
doch im Allgemeinen auf relativ enge Bereiche beschra¨nkt sind. Generell gu¨ltige Beziehungen gibt es nicht.
Eine Mo¨glichkeit zur Vorhersage der kritischen Reynoldszahl ergibt sich, wenn man diese auf die Impuls-


















Der Index e gibt darin an, dass es sich um den Wert der jeweiligen Gro¨ße am Grenzschichtrand handelt.
Eine weitere empirische Korrelation lautet:
log10 (Rekrit) = 6,421 · e1,209·10
−4·Ma2,641e (2.37)
Diese Beziehung hat den Vorteil, dass sie direkt von Rekrit abha¨ngt und nicht von der auf die Impulsver-
lustdicke bezogenen Reynoldszahl. Es gibt jedoch keine Anhaltspunkte, dass eine der beiden Korrelationen
verla¨sslichere Ergebnisse liefert [16]. Fu¨r die ebene Platte ohne Druckgradient kann man als erste Abscha¨t-
zung daru¨ber hinaus annehmen, dass die Stro¨mung fu¨r lokale Reynoldszahlen Re < 500.000 laminar und
fu¨r Rex > 500.000 turbulent ist [17].
Wa¨rmelasten
Fu¨r eine laminare Grenzschicht kann der Wa¨rmeu¨bergang in die Wand in Form der dimensionslosen






3 · cf (x) (2.38)
berechnet werden. Darin ist die Prandtl-Zahl Pr ein Maß fu¨r das Verha¨ltnis der Stro¨mungs- zur Tempera-
turgrenzschichtdicke. Sie ist eine reine Stoﬀgro¨ße und betra¨gt fu¨r Luft Pr ≈ 0,72 [17]. Der Reibungsbeiwert








= cf · 1
2
ρ∞u2∞ (2.39)





g∗(0) ist dabei die dimensionslose Scherspannung, welche iterativ aus den Impuls- und Energieerhaltungs-
sa¨tzen bestimmt wird, wobei die Blasius-Lo¨sung der laminaren Grenzschicht als Startlo¨sung genommen
wird.
Auch fu¨r turbulente Grenzschichten gibt es von van Driest eine Methode zur Berechnung des Reibungsbei-
werts cf , wobei A und B Funktionen der Anstro¨mmachzahl und des Wandtemperaturverha¨ltnisses Tw/T∞
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2.3.5 Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen
Bei Einlaufstro¨mungen ko¨nnen etliche Fa¨lle der Wechselwirkungen von Sto¨ßen mit der Grenzschicht (bzw.
zusa¨tzlich auch noch mit anderen Sto¨ßen) auftreten. Zu unterscheiden sind dabei die Fa¨lle der ebenen,
zweidimensionalen Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkung, bei denen ein schra¨ger Stoß an einer Umlenkecke
emittiert wird oder ein einfallender Stoß auf die Grenzschicht triﬀt, sowie die im nachfolgenden Abschnitt
beschriebenen Fa¨lle dreidimensionaler Interaktionen im Eckenbereich von Einla¨ufen. Es ist jedoch zu
beachten, dass auch im Falle der einfachen, zweidimensionalen Stoß-Grenzschichtwechselwirkungen auch


















Abb. 2.13: Zweidimensionale Stoß-Grenzschicht-Interaktion mit induzierter Ablo¨sung fu¨r den Fall einer Umlenk-
ecke und ebenen Platte
Die Stro¨mungstopologien der Interaktion von emittierten bzw. einfallenden schra¨gen Sto¨ßen ist in den
Abbildungen 2.13(a) und 2.13(b) dargestellt. Im Hyperschall kann allgemein davon ausgegangen werden,
dass sich im Interaktionsgebiet eine Ablo¨seblase bildet [16]. Fu¨r den Fall des an einer Umlenkkante
emittierten Stoßes ergibt sich durch die Ablo¨seblase eine Stro¨mungsstruktur, die dem Fall der Stoß-
Stoß-Interaktion von gleichlaufenden Sto¨ßen an einer Doppelrampe sehr a¨hnlich ist. Da die Stro¨mung
um die in der Umlenkecke sitzende Ablo¨seblase herumgeleitet werden muss, entsteht ein Stoß am
Anfang des Ablo¨segebiets. Dieser wird auch als Ablo¨sestoß bezeichnet. Am Ende des Ablo¨segebiets,
wo die Stro¨mung wieder parallel zur Wand umgelenkt wird, entsteht ebenfalls ein Stoß, der auch
Wiederanlegestoß genannt wird. Zwischen der Ablo¨seblase und der Stro¨mung bildet sich dabei eine
Scherschicht aus. Der Ablo¨se- und Wiederanlegestoß formen zusammen eine Lambda-Stoßstruktur.
Vom Tripelpunkt der Stoß-Stoß-Interaktion aus geht ein Expansionsfa¨cher zum Flugko¨rper hin. Eine
Entropietrennschicht trennt auch hier die beiden Bereiche der Stro¨mung, von denen der erste zwi-
schen der Ablo¨seblase und dem Tripelpunkt liegt, so dass Stromlinien in diesem Gebiet durch beide
Sto¨ße, also Ablo¨se- und Wiederanlegestoß, fu¨hren. Der zweite Bereich liegt weiter von der Wand ent-
fernt oberhalb des Tripelpunkts. Die Stro¨mung in diesem wird nur durch den kombinierten Stoß abgelenkt.
Beim einfallenden Stoß lo¨st die Stro¨mung aufgrund der großen Druckgradienten ebenfalls ab. Dabei pro-
pagiert der Druckanstieg u¨ber den Unterschallbereich der Grenzschicht auch etwas stromauf, so dass der
Ablo¨sestoß von einem Punkt ausgeht, der leicht stromauf von der Ablo¨seblase liegt. Auch hier ist es so,
dass die ankommende Stro¨mung um die Ablo¨seblase herumgefu¨hrt werden muss. U¨ber der Blase werden
die Stromlinien durch Expansionswellen u¨ber der Ablo¨seblase wieder zur Oberﬂa¨che hin umgelenkt. Da-
mit sie dann wieder in die zur Oberﬂa¨che parallele Richtung umgelenkt werden kann, wird auch hier ein
Wiederanlegestoß induziert.
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Gro¨ße des Ablo¨segebiets
Anhaltspunkte fu¨r die Gro¨ße der Ablo¨seblase geben die Untersuchungen von Katzer [123], aus denen die











Darin bezeichnet C den Chapman-Rubesin-Parameter aus dem Chapman-Viskosita¨ts-Gesetz, der nach





Die Proportionalita¨tskonstante K betra¨gt laut Katzer K = 4,4 und ist fu¨r einen Reynoldszahlbereich von
1 ·105 < Rex < 6 ·105 und einen Machzahlbereich von 1,4 < Ma < 3,4 gu¨ltig. δ∗0 ist die Verdra¨ngungsdicke
am Auftreﬀ- bzw. Emissionspunkt des Stoßes, der die Ablo¨sung verursacht. pinc ist dabei ein Maß fu¨r die
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cf,0 bezeichnet dabei den Reibungsbeiwert der laminaren Stro¨mung gema¨ß Gleichung 2.40. Dies zeigt,
dass die Gro¨ße der Ablo¨seblase stark vom Wandtemperaturverha¨ltnis abha¨ngt, was auch durch zahlreiche
weitere Untersuchungen besta¨tigt wurde, beispielsweise von Neuenhahn an einer Doppelrampe, die den
externen Verdichtungsrampen des GK-01-Einlaufs entspricht [152, 153].
2.3.6 Eckenstro¨mung und Wirbelbildung
In Hyperschall-Stro¨mungen treten in der Realita¨t Fa¨lle mit reinen zweidimensionalen Stro¨mungen, in de-
nen Stoß-Grenzschicht-Interaktionen von den im vorherigen Abschnitt dargestellten Modellen beschrieben
werden ko¨nnen, streng genommen nicht auf [99]. Stattdessen werden durch dreidimensionale Eﬀekte stets
komplexe Stro¨mungstopologien mit komplizierten Stoß-Stoß- und Stoß-Grenzschichtwechselwirkungen mit
der Bildung von Wirbeln hervorgerufen.
Eckenstro¨mung
Im Bereich von Eckenstro¨mungen ergibt sich stets eine Stro¨mungsstruktur durch den Einﬂuss der
Seitenwa¨nde. Das entstehende Stro¨mungsbild ist in Abbildung 2.14 schematisch aufgezeigt. Zwischen
dem Seitenwand- und Rampenstoß entsteht ein Bru¨ckenstoß (auch als Eckenstoß bezeichnet). Von
den Tripellinien zwischen diesem Bru¨ckenstoß und dem Seitenwand- bzw. Rampenstoß werden jeweils
zwei Sto¨ße, ein innerer und a¨ußerer Verdichtungsstoß, zur Wand reﬂektiert. Diese verursachen bei der
Interaktion mit den Grenzschichten dort Ablo¨segebiete, in denen sich Wirbel bilden. Je nachdem, ob es
sich um den inneren oder a¨ußeren Stoß handelt, werden diese als prima¨re und sekunda¨re Ablo¨segebiete
bzw. Wirbel bezeichnet. Dabei ist es auch mo¨glich, dass nur prima¨re Interaktionsgebiete entstehen.
Allgemein zeichnen sich Eckenstro¨mungen durch erho¨hte Wa¨rmelasten in den Bereichen der Wirbel aus.
Dies wurde besonders von Stainback thematisiert [203].
Speziell fu¨r Hyperschalleinla¨ufe wird diese Art der Eckenstro¨mung im Detail von Goonko [79] beschrieben.
Weitere Darstellungen sind Bertin [27] oder van Wie [230] zu entnehmen. Daru¨ber hinaus gibt es zahlreiche
Untersuchungen zur Stoß-Grenzschicht-Interaktion eines angestellten Stoßes. Dabei werden, in Abweichung
von Abbildung 2.14, Konﬁgurationen verwendet, bei denen ein Keil zur Stoßerzeugung auf einer ebenen
Platte sitzt. Somit interagiert der Stoß lediglich mit der Grenzschicht der Plattenoberﬂa¨che, aber nicht mit
einem anderen Stoß. Derartige Untersuchungen wurden u.a. von Alvi und Settles [11], Garrison et al. [72],
Qin et al. [170] und im Rahmen des GRK von Nguyen et al. mit der Konﬁguration des GK-01-Einlaufs
[154, 155] untersucht.
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Abb. 2.14: Schematische Darstellung der Eckenstro¨mung im Hyperschall
Go¨rtler-Wirbel
Auch ohne den Einﬂuss von Randeﬀekten wie Seitenwa¨nden werden bei der zweidimensionalen Interaktion
eines ebenen Stoßes mit der Grenzschicht einer ebenen Platte Wirbel in der Stro¨mung induziert. Dabei
handelt es sich um Go¨rtler-Wirbel, die durch dreidimensionale Sto¨rungen in der Grenzschicht durch die
Kru¨mmung der Stro¨mung beim Wiederanlegen entstehen. Dies wurde experimentell von Henckels [99]
und Kreins [128] untersucht. Auch bei IR-Thermograﬁe-Untersuchungen mit dem GK-01-Einlauf waren
Indizien von Go¨rtler-Wirbeln auf der zweiten Rampe vorhanden [90, 102], siehe dazu auch Kapitel 5.
Theoretisch wird auf die Mechanismen der Go¨rtler-Wirbel im Hyperschall von Hall und Fu [91] und Spall
und Malik [202] eingegangen.
2.3.7 Startverhalten
Eine grundlegende Problemstellung im Bereich der Einlauﬀorschung stellt das Starten der Einlaufstro¨-
mung dar. Damit bezeichnet man den Aufbau der Innenstro¨mung des Einlaufs zu einer stationa¨ren
U¨berschallstro¨mung. Besonders der U¨bergang von Unter- zu U¨berschall stellt dabei einen kritischen Punkt
dar [95]. Mit dieser Fragestellung verknu¨pft ist außerdem die Frage nach den Grenzen des Betriebsbereichs,
d.h. den Punkten, an denen die Stro¨mung blockiert und ein sogenannter Einlauf-Unstart auftritt, in dessen
Folge das Triebwerk versagen wu¨rde. Passiert dies im Betrieb, muss sichergestellt sein, dass entsprechende
Maßnahmen getroﬀen werden ko¨nnen, damit die Einlaufstro¨mung und somit das gesamte Triebwerk wie-
der gestartet werden ko¨nnen. Genaue Kenntnis dieser Problematik ist fu¨r den sicheren Betrieb unerla¨sslich.
Theoretisch umfasst der Startvorgang, hier am Beispiel eines Pitoteinlaufs, die folgenden Schritte [95]:
• Zustand 1 : Bei sehr niedrigen Machzahlen ist die Stro¨mung im Einlauf komplett im Unterschall,
da die Beschleunigung durch die Querschnittsverengung zu gering ist, um Schallgeschwindigkeit
zu erreichen. Das Massenfangverha¨ltnis ist normalerweise MCR < 1, außer, wenn die Luft mit
zusa¨tzlichen Mitteln in den Einlauf gesogen wird (wie z.B. bei einem Turbojet)
• Zustand 2 : Wird die Anstro¨mgeschwindigkeit auf ausreichend hohe Unterschall-Machzahlen gestei-
gert, erreicht die Geschwindigkeit im Halsquerschnitt die Schallgeschwindigkeit, d.h. MaH = 1. Die
Stro¨mung stromauf des Halses bleibt stets im Unterschall, folglich ko¨nnen auch keine Sto¨ße entstehen
und der Einlauf wird als blockiert bezeichnet.
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• Zustand 3 : Steigt die Anstro¨mgeschwindigkeit auf U¨berschall, formieren sich abgelo¨ste, nahezu senk-
rechte Sto¨ße vor dem Eintritt in den internen Stro¨mungskanal. Durch diese wird die Stro¨mung zu-
na¨chst auf Unterschall verzo¨gert und im internen Bereich durch die Querschnittsverengung wieder
beschleunigt, so dass im Hals wiederMaH = 1 herrscht. Aufgrund der Sto¨ße stro¨mt ein betra¨chtlicher
Teil des Massenﬂusses an der Haube vorbei und es gilt wiederum MCR < 1. Wird in diesem Zustand
die Anstro¨mmachzahl immer weiter erho¨ht, so bewegt sich der Stoß immer na¨her zur Lippe hin, da die
Stoßsta¨rke und damit auch die Totaldruckverluste mit steigender Anstro¨mmachzahl ebenfalls steigen
und die Machzahl hinter dem Stoß sinkt. Da hierdurch der Massenstromparameter ebenfalls sinkt,
muss das Massenfangverha¨ltnis aufgrund der Massenerhaltung steigen ((MFP ·A)H = (MFP ·A)L).
Bei weiterer Erho¨hung der Machzahl wird der kritische Zustand erreicht, bei dem der senkrechte Stoß
genau an der Lippe anliegt, und MCR = 1 gilt, das heißt, dass der aerodynamische Fangquerschnitt
gleich dem geometrischen ist.
• Zustand 4 : Wenn die Machzahl ausgehend vom kritischen Zustand nur noch minimal gesteigert
wird, so wird der senkrechte Stoß vom Einlauf geschluckt, und eine stationa¨re U¨berschallstro¨mung
entsteht im gesamten Einlauf. Hier gilt bei homogener Stro¨mung vor der Lippe weiterhin MCR = 1.
Dieser Zustand wird als superkritisch bezeichnet und stellt den normalen Betrieb des Einlaufs dar.
Beﬁndet sich der Einlauf einmal im superkritischen Zustand, kann die Innenstro¨mung bei gleichbleibender
Anstro¨mung nur durch starke Sto¨rungen, wie z.B. enorme Druckschwankungen aus der Brennkammer,
zum Blockieren gebracht werden, was auch als Einlauf-Unstart bezeichnet wird. A¨ndern sich die An-
stro¨mbedingungen jedoch nicht, so wu¨rde der Einlauf spontan wieder starten, wenn die Sto¨rungen wieder
verschwinden.
Zu beachten ist jedoch, dass die Vorga¨nge in der Realita¨t zum Teil stark anders ablaufen als im be-
schriebenen theoretischen Fall. Dies liegt in erster Linie an den Anstro¨mbedingungen und der Geometrie,
sowie durch diese Punkte bedingte stro¨mungstechnische Pha¨nomene und Einﬂu¨sse wie Grenzschicht-
dicke, -ablo¨sung oder Transition. Abbildung 2.15 beispielsweise zeigt die Fa¨lle zweier nicht gestarteter
2D-Rampeneinla¨ufe, wobei es sich einmal um einen Ramjet und einmal um einen Scramjet handelt.
Wa¨hrend bei erstem die Situation sehr a¨hnlich ist wie beim theoretischen Fall des Pitoteinlaufs mit einem
abgelo¨sten senkrechten Stoß, so kann es bei den ho¨heren Machzahlen im Hyperschallbereich zum Ablo¨sen
der Stro¨mung auf der externen Rampe kommen, durch welche die Stro¨mung derart umgelenkt wird, dass,
auch wenn ein schra¨ger Lippenstoß existiert und sich die Innenstro¨mung teilweise im U¨berschall beﬁndet,
der Spillage-Massenﬂuss so groß ist, dass der Einlauf als nicht gestartet betrachtet werden muss [230, 232].
Ein wichtiger Faktor fu¨r die Beurteilung der Startfa¨higkeit eines Einlaufs stellt das Innenkontraktionsver-
ha¨ltnis I = ALAH dar, wie es in Abschnitt 2.1 eingefu¨hrt wurde. Der Aufbau einer stationa¨ren Stro¨mung
gelingt nur dann, wenn dieses einen gewissen Grenzwert nicht u¨berschreitet. Eine allgemeine feste Grenze
existiert hierfu¨r jedoch nicht. Es gibt aber verschiedene Kriterien, anhand derer die Startfa¨higkeit eines
Einlaufs beurteilt bzw. bei der Auslegung sichergestellt werden kann, ob der Einlauf selbststartend ist








Abb. 2.15: Stro¨mungsfeld von nicht gestarteten Ramjet- und Scramjet-Einla¨ufen gema¨ß van Wie [230].
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Donaldson [121], welches das maximale Innenkontraktionsverha¨ltnis zum Selbststarten von U¨berschall-



























Ist der Einlauf gestartet, kann die Innenverdichtung deutlich erho¨ht werden. Theoretisch ist diese durch




















Im Gegensatz zum beschriebenen theoretischen Fall des Startvorgangs, bei dem sich der Einlauf nach
dem Starten im superkritischen Zustand beﬁndet und die Innenstro¨mung spontan wieder starten wu¨rde,
wenn sich durch Sto¨rungen ein Einlauf-Unstart ergibt, wa¨re dies in der Regel nicht mehr der Fall, wenn
der Einlauf durch eine variable Geometrie mit einem Innenkontraktionsverha¨ltnis betrieben wird, das
u¨ber dem Limit der Selbststartfa¨higkeit liegt. Hierbei ist jedoch die speziﬁsche Grenze der Startfa¨higkeit
des betreﬀenden Einlaufs entscheidend.
Alleine schon die Tatsache, dass das Kantrowitz-und-Donaldson-Kriterium bei Untersuchungen mit U¨ber-
schalldiﬀusoren bestimmt wurde, la¨sst vermuten, dass es fu¨r Scramjet-Einla¨ufe keine allgemeingu¨ltige
Aussagekraft besitzt, sondern lediglich abha¨ngig von der Konﬁguration mehr oder weniger bedeutsame
Anhaltspunkte liefert. Allgemein la¨sst sich sagen, dass ein Einlauf, dessen Innenkontraktion unter diesem
Limit liegt, immer starten wird und dass ein Einlauf niemals startet, wenn die Innenkontraktion u¨ber
der isentropen Grenze liegt. Weiterhin haben experimentelle Untersuchungen von 2D-Rampeneinla¨ufen
gezeigt, dass dieses Kriterium zumeist eine sehr genaue Vorhersage der Grenze der Selbststartfa¨higkeit der-
artiger Konﬁgurationen liefert [58, 75, 193, 198, 232]. Allerdings zeigten die Voruntersuchungen mit dem
GK-01-Einlauf der ersten GRK-Leitkonﬁguration, dass auch 2D-Einla¨ufe bei Innenkontraktionsverha¨lt-
nissen weit u¨ber dem Kantrowitz-Kriterium noch selbststartend sein ko¨nnen [103] (siehe auch Abschnitt 5).
3D-Geometrien ko¨nnen in der Regel ein besseres Startverhalten erzielen, d.h. dass sie auch bei Innen-
kontraktionsverha¨ltnissen jenseits des Kantrowitz-Limits noch selbststartend sein ko¨nnen [95]. Dies wird
ebenfalls durch mehrere experimentelle Untersuchungen gestu¨tzt [117, 134, 193, 195, 198]. Sun und Zhan
haben zahlreiche dieser experimentellen Daten miteinander korreliert und eine Beziehung fu¨r die Vorher-
sage der Grenze des Startverhaltens fu¨r dreidimensionale U¨berschall-Einla¨ufe nach Gleichung 2.47 erstellt,












Diagramm 2.16 zeigt die Zusammenha¨nge zwischen den verschiedenen Kriterien und dem Innenkontrak-
tionsverha¨ltnis fu¨r unterschiedliche Machzahlen, wobei an der Ordinate zur besseren graphischen Veran-
schaulichung der Kehrwert (AL/AH)
−1
aufgetragen ist.
Zur genaueren Charakterisierung des Startverhaltens deﬁnierten Mo¨lder et al. und Najaﬁyazdi et al.



































, also den Fall, dass die Innenkontraktion genau dem Kantrowitz-Limit ent-
spricht, gilt somit Si = 1, wa¨hrend Si zu null wird, wenn das Innenkontraktionsverha¨ltnis die isentrope
Grenze erreicht. Gema¨ß den Untersuchungen von Mo¨lder et al. und Najaﬁyazdi et al. soll der Startfa¨hig-
keitsindex nicht unter Si = 0,1 sinken, um einen sicheren Betrieb zu gewa¨hrleisten [145, 150].
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Limit von Kantrowitz und Donaldson für das Starten
von Überschall?Diffusoren [121]
Grenze der isentropen Kompression
(auf Ma = 1)
empirische Korrelation von Sun und Zhang
zum Starten von 3D?Einläufen [208]
(AL /AH) > (AL /AH)isentrop
Einlauf startet nie
(AL /AH) < (AL /AH)Kantrowitz
Einlauf startet immer
(AL /AH) > (AL /AH)Kantrowitz
Selbststarten des Einlaufs ist möglich
Abb. 2.16: Darstellung der Kriterien fu¨r die Innenkontraktion zur Beurteilung des Startverhaltens
2.3.8 Einlauf-Brummen
Wie bereits erwa¨hnt, ergibt sich bei starken Sto¨rungen der Einlaufstro¨mung die Gefahr, dass diese
blockiert und einen Einlauf-Unstart verursacht. Neben dem kompletten Blockieren der Stro¨mung
kann es jedoch auch zum Brummen des Einlaufs kommen. Damit bezeichnet man ein instationa¨res
Stro¨mungspha¨nomen, bei dem die Stoßstrukturen im internen Bereich des Einlaufs anfangen, mit hoher
Frequenz zu oszillieren und dabei immer wieder aus dem Einlauf heraus und wieder hinein springen [100].
Dies kann in erster Linie durch Vera¨nderungen der Stoßstrukturen geschehen, z.B. durch den Einﬂuss
des Brennkammer-Gegendrucks oder aufgrund von anliegenden Flugbahnwinkeln. Einlaufbrummen
muss im Betrieb um jeden Preis vermieden werden. Durch starke Fluktuationen des Massenstroms und
Druckschwankungen ergeben sich Schubverluste [213], so dass der gesamte Antrieb wie bei einem vo¨lligen
Unstart als nicht mehr funktionsfa¨hig angesehen werden kann. Daru¨ber hinaus ko¨nnen die Stoßoszillatio-
nen enorme strukturelle Lasten bewirken, die das 10-fache der Belastungen im Normalbetrieb u¨bersteigen
ko¨nnen [95].
Das Brummen kann durch zwei unterschiedliche Mechanismen ausgelo¨st werden, die Ferri-Instabilita¨t [65]
und die Dailey-Instabilita¨t [45]. Bei der ersten werden die Stoß-Oszillationen durch eine Scherschicht an-
geregt, die in den Einlauf eintritt. Diese kann beispielsweise vom Tripelpunkt einer Stoß-Stoß-Interaktion
ausgehen und trennt Bereiche mit unterschiedlichen Stro¨mungsgeschwindigkeiten und Totaldru¨cken [100].
Die daraus entstehenden Druckschwankungen sind abha¨ngig von der Art des Einlaufs, der Lage der
Scherschicht in Relation zur Haube des Einlaufs und deren Eindringtiefe in den internen Stro¨mungskanal
[100, 120]. Die Dailey-Instabilita¨t kann durch Druck- oder Temperaturanstiege in der Brennkammer oder
die Bildung von Ablo¨segebieten auf den externen Rampen, welche sich bei subkritischen Bedingungen
in den Einlauf fortpﬂanzen, verursacht werden [45]. Untersuchungen haben auch gezeigt, dass die
Dailey-Instabilita¨t durch Ferri-Instabilita¨ten angeregt werden kann [120].
Die in dieser Arbeit verwendeten Windkanalmodelle GK-01 und GK-3D verfu¨gen nicht u¨ber geeignete
Messtechniken, um diese Stro¨mungspha¨nomene detailliert zu untersuchen. Es ist jedoch durchaus mo¨glich,
zu detektieren, ab welchen Betriebszusta¨nden Brummen auftritt und der Betriebsbereich somit begrenzt
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wird. Dies la¨sst sich beispielsweise an plo¨tzlichen A¨nderungen der Druckwerte oder einem Absinken des
Massenstroms erkennen (vergleiche hierzu Abschnitt 6.4.1).
2.3.9 Isolatorstro¨mung
Als Isolator wird derjenige Bereich des Einlaufs bezeichnet, der zwischen dem Hals und dem Eintritt
in die Brennkammer liegt. Der Isolator hat die Aufgabe, die Stro¨mung an den in der Brennkammer
herrschenden ho¨heren Druck anzupassen. Insbesondere bei auftretenden Druckschwankungen infolge von
Verbrennungsinstabilita¨ten muss dafu¨r gesorgt sein, dass ein Blockieren der Einlaufstro¨mung vermieden
wird [95].
In einer U¨berschallstro¨mung ko¨nnen keine Informationen stromauf u¨bertragen werden, da deren Aus-
breitungsgeschwindigkeit genau der Schallgeschwindigkeit entspricht. Demzufolge mu¨sste die Anpassung
des Drucks der Anstro¨mung an den ho¨heren Druck in der Brennkammer durch einen Stoß unmittelbar
vor diesem Bereich geschehen. Da man in der Realita¨t jedoch eine reibungsbehaftete Stro¨mung mit einer
Grenzschicht hat, in der die Stro¨mung an einem Punkt auf Unterschall verzo¨gert wird, ist es mo¨glich, dass
der ho¨here Druck der Brennkammer u¨ber die Grenzschicht stromauf propagiert und sich die Information
u¨ber diesen ho¨heren Druck somit stromauf ausbreitet.
Nach Heiser und Pratt [95] lo¨st die Grenzschicht durch die entstehenden Druckgradienten in einem
weiten Bereich des Isolators ab und verursacht dadurch die Bildung eines sogenannten Shock-trains,
durch den die Druckanpassung geschieht, d.h. dass die abgelo¨ste Grenzschicht ein System aus Sto¨ßen
induziert, die, abha¨ngig von der Einstro¨mmachzahl, sowohl senkrecht als auch schra¨g sein ko¨nnen. Bei
letzterem wiederum kann sich der Shock-train, abha¨ngig vom anliegenden Gegendruck, zum Ende hin in
einen senkrechten Shock-train verwandeln. Durch die Art des Shock-trains wird auch bestimmt, ob die
Stro¨mung auf Unterschall verzo¨gert wird oder im U¨berschall bleibt. Bei einem senkrechten Shock-train
wird sie naturgema¨ß auf Unterschall verzo¨gert. Hier ist es so, dass der erste Stoß bereits den Großteil
der Druckanpassung bewirkt und sich die Stro¨mung danach im Unterschall beﬁndet. Danach liegt die
Stro¨mung wieder an, wobei die Grenzschichtdicke stark anwa¨chst. In der Folge bilden sich dann weitere,
sekunda¨re Sto¨ße, um die u¨brige Druckanpassung zu erreichen. Die senkrechten Sto¨ße bilden dabei in der
Regel gabelfo¨rmige λ-Strukturen aus, mit schra¨gen Sto¨ßen als Verbindung zum Grenzschichtrand.
Senkrechte Shock-trains treten in der Regel bei niedrigeren Machzahlen und dickeren Grenzschichten
auf. Als Grenze fu¨r den U¨bergang zwischen diesen beiden Fa¨llen kann man als Faustregel den Bereich
von 2 < Mai < 3 angeben. Liegt die Einstro¨mmachzahl ho¨her, so erzeugt die abgelo¨ste Grenzschicht
ein System aus schra¨gen Sto¨ßen, welches durch die Interaktion mit der gegenu¨berliegenden Grenzschicht
als Expansionsfa¨cher reﬂektiert wird. Diese Struktur wandert in dieser Form durch den Isolator,
immer abwechselnd zwischen Verdichtungsstoß und Expansionsfa¨cher durch die Reﬂexionen an den
Grenzschichten. Diese bleibt dabei u¨ber das gesamte Kompressionsgebiet abgelo¨st, wobei die Dicke
durch die Interaktionen mit dem Shock-train immer wieder zu- und abnimmt. Wird der beno¨tigte
Gegendruck alleine durch diese Art des Shock-trains erreicht, bleibt die Stro¨mung im U¨berschall. Wenn
der Gegendruck der Brennkammer am Isolatorende zu hoch wird, verwandeln sich die schra¨gen Sto¨ße des
Shock-trains zum Ende des Isolators hin zu senkrechten Sto¨ßen, wodurch die Stro¨mung auch im Falle
eines schra¨gen Shock-trains in den Unterschall verzo¨gert werden kann. Diese Situation ist in Abbildung
2.17 dargestellt. Die senkrechten Sto¨ße bilden dabei bei der Interaktion mit der Grenzschicht bzw. den
Ablo¨segebieten ebenfalls λ-Strukturen mit schra¨gen Sto¨ßen als Verbindung zwischen Grenzschichtrand
und dem senkrechten Stoß aus.
Bei Ramjets ist ein Betrieb sowohl mit einem senkrechten Shock-train als auch mit einem schra¨gen
Shock-train mit abschließendem senkrechten Stoß mo¨glich, wa¨hrend bei Scramjets im Normalbetrieb
nur der Fall des reinen schra¨gen Shock-trains auftreten sollte, da die Stro¨mung in der Brennkammer
schließlich stets im U¨berschall bleiben sollte. Ein wichtiger Punkt in der experimentellen Untersuchung
des Einlaufs stellt daher die Bestimmung der Gegendru¨cke dar, an welchen zuna¨chst der Shock-train
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Abb. 2.17: Schematische Darstellung eines schra¨gen Shock-trains in einem Scramjet-Isolator [95]
bewirkt, dass die Isolatorstro¨mung auf Unterschall verzo¨gert wird, und weiterhin denjenigen Druck, bei
welchem die Stro¨mung komplett blockiert und ein Unstart des Einlaufs passiert. Diese Dru¨cke sind jeweils
von den aktuellen Bedingungen abha¨ngig, besonders den Anstro¨mbedingungen (Reynoldszahl, Machzahl,
Anstellwinkel usw.).
Fu¨r die Auslegung ist besonders die beno¨tigte La¨nge von Interesse, welche von einer Vielzahl von Parame-
tern abha¨ngt. Diese wurde detailliert vor allem von Billig behandelt, inklusive zahlreicher experimenteller
Arbeiten zu unterschiedlichen Isolatorla¨ngen [28, 29, 30, 227], siehe dazu auch [159]. Insbesondere eine






ﬁndet weitreichend Anwendung und lautet




























Die zitierten Untersuchungen zeigten jedoch auch, dass mit steigender Flugmachzahl ein sehr starker
Ru¨ckgang der beno¨tigten Isolatorla¨nge einhergeht. So reduziert sich die Isolatorla¨nge um 74%, wenn die
Flugmachzahl von Ma = 5,8 auf 7 - 7,3 erho¨ht wird. Fu¨r Flugmachzahlen von Ma ≥ 8 erkla¨rt Billig,
dass die Wa¨rmefreisetzung der Verbrennung nicht so hoch sei, dass thermisches Blockieren der Stro¨mung
drohe, und folglich fu¨r diese Flugmachzahlbereiche gar kein Isolator mehr no¨tig sei [28, 30]. Dazu passen
auch die Ergebnisse der Untersuchungen von Ha¨berle mit dem GK-01-Einlauf der ersten Generation. Diese
ergaben, dass die Isolatorla¨nge nach Formel 2.49 um etwa zwei Drittel zu lange ausgelegt wurde [90]. Dies
wurde in der Auslegung des neuen GRK-Scramjets entsprechend beru¨cksichtigt (vergleiche dazu Abschnitt
3.3).
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Dieses Kapitel beschreibt die Auslegungsmethodik sowie die Geometrie der damit bestimmten Einlaufkon-
ﬁguration. Der Einlauf wurde durch eine Kombination von Ingenieursmethoden mit einer parametrischen
Studie ausgelegt. Der Ablauf der Auslegung ist als Flussdiagramm in Abbildung 3.1 dargestellt. Zuna¨chst
wurde in einer groben Vorauslegung basierend auf Erfahrungen aus der Literatur die Grundkonﬁguration
des Einlaufs bestimmt. Im Anschluss daran wurden die Anforderungen an den Einlauf hinsichtlich des-
sen Leistungsvermo¨gen wie auch systemtechnischer Aspekte genau speziﬁziert. Darauf aufbauend wurden
verschiedene Parameter identiﬁziert, deren Variationen die in Frage kommenden Einlaufkonﬁgurationen
ergeben. Unter Verwendung der Geometrie des GK-01-Einlaufs wurden dann geeignete numerische Me-
thoden zur Gittererzeugung und Durchfu¨hrung der Rechnungen entwickelt, um die zahlreichen Varianten
der Parameterstudie mo¨glichst eﬃzient und gleichzeitig mit hinreichender Verla¨sslichkeit durchrechnen zu
ko¨nnen. Zur Validierung der gefundenen Methoden wurden fru¨here experimentelle Ergebnisse herangezo-
gen. Aus den Ergebnissen der CFD-Rechnungen wurde dann diejenige Konﬁguration mit der bestmo¨g-
lichen Kombination aus hohem Leistungsvermo¨gen und guten Wirkungsgraden ermittelt. Zur weiteren
Verbesserung der Stro¨mungsqualita¨t und Eﬃzienz wurde die Geometrie modiﬁziert. Mit dieser modiﬁ-
zierten, endgu¨ltigen Version wurden abschließende Rechnungen besonders hinsichtlich des Einﬂusses der
Innenkontraktion durchgefu¨hrt. Daru¨ber hinaus wurden Rechnungen bei Windkanalbedingungen durchge-
fu¨hrt, um die experimentellen Ergebnisse besser interpretieren und die Auslegungsrechnungen nachtra¨glich













Abb. 3.1: Flussdiagramm des Vorgehens bei der Auslegung
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3.1 Vorauslegung
Fu¨r den neuen Einlauf ist fu¨r das Gesamtsystem gegeben, dass es sich um einen ebenen 3D-Einlauf
mit konvergierenden Seitenwa¨nden handeln soll. Hinsichtlich der Grundkonﬁgurationen stellten sich zwei
oﬀene Fragen: Zum einen, ob die Seitenwa¨nde wie bei den von Goonko untersuchten Konﬁgurationen [79]
angestellt sein sollen oder gerade und nur unter einem Pfeilungswinkel abgeschnitten. Und zum anderen,
ob weiterhin eine Doppelrampe oder lediglich eine einfache Rampe verwendet werden sollte. Die mo¨glichen
Konzepte sind in Abbildung 3.2 dargestellt.




(c) Doppelrampe, angestellte Sei-
tenwa¨nde
Abb. 3.2: Verschiedene Konzepte fu¨r den 3D-Einlauf
Aufgrund der Ergebnisse der Voruntersuchungen mit dem modiﬁzierten GK-01-Modell, die in Kapitel 5
pra¨sentiert werden, wurde entschieden, eine Einfachrampe und gerade, nicht angestellte Seitenwa¨nde zu
verwenden. Wie diese Untersuchungen zeigten, hat insbesondere die Interaktion des zweiten Rampenstoßes
mit den Seitenwandsto¨ßen eine extreme Versta¨rkung der Wirbel zur Folge, die sich durch die Interaktion
des ersten Rampenstoßes mit den Seitenwandsto¨ßen bilden. Dadurch werden das Leistungsvermo¨gen und
besonders auch das Start-Verhalten stark negativ beeinﬂusst. Außerdem bewirken die Seitenwandsto¨ße
aufgrund ihrer Lage durch die angestellten Wa¨nde, dass die Stromlinien nicht nur zur Symmetrieebene
des Einlaufs hin abgelenkt werden, sondern auch nach oben, wodurch das Spillage deutlich ansteigt. Dies
ko¨nnte nur durch eine ebenso deutliche Erho¨hung der Innenkontraktion verhindert werden, was wiederum
eine weitere Verschlechterung des Startverhaltens nach sich ziehen wu¨rde.
3.2 Vorgaben fu¨r den 3D-Einlauf und Festlegung der
Auslegungsstrategie
Bei der Auslegung galt es, fu¨r den Einlauf den optimalen Kompromiss aus sehr unterschiedlichen Vorgaben
zu ﬁnden, die sich in aerothermodynamische Vorgaben und systemtechnische Aspekte unterteilen lassen.
Die erste Gruppe betriﬀt die Anforderungen, die an die Leistung des Einlaufs gestellt werden. Bei der
zweiten handelt es sich um Punkte, die aus Systemsicht, z.B. durch die Entwicklung des Einlaufs als Teil
einer Gesamtkonﬁguration, beru¨cksichtigt werden mu¨ssen.
3.2.1 Systemtechnische Vorgaben
Insgesamt war das Ziel, den Einlauf als Teil der Gesamtkonﬁguration des Teilprojekts C1 zu entwickeln,
was sich auch darin widerspiegelt, dass ein gemeinsames, modular aufgebautes Windkanalmodell entwi-
ckelt wurde, von welchem der Einlauf alleine fu¨r aerodynamische Untersuchungen verwendet werden kann,
aber auch zusammen mit den u¨brigen Komponenten (Brennkammer und Du¨se) als Gesamtkonﬁguration.
Da im Hyperschall-Windkanal H2K aufgrund der zu niedrigen Totaltemperaturen keine Versuche mit
Verbrennung durchgefu¨hrt werden ko¨nnen, wird diese, genauer gesagt, der durch die Verbrennung verur-
sachte Druckanstieg, u¨ber die Einspeisung von Druckluft simuliert. Da die Vorga¨nge in der Brennkammer,
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auch wenn es sich nur um eine simulierte Verbrennung handelt, sehr schwer zu skalieren sind, wurde
entschieden, das GRK-Brennkammerkonzept im Originalmaßstab 1:1 zu u¨bernehmen. Dieses sieht einen
rechteckigen Brennkammerquerschnitt mit einer Breite von bBk = 65 mm und Ho¨he von hBk = 40 mm
und eine mehrstuﬁge Einspritzung des Treibstoﬀs u¨ber einen Zentralinjektor und Wandinjektoren vor.
Die Art der Einspritzung wird auch fu¨r die Drucklufteinspeisung bei der Simulation der Verbrennung im
H2K beibehalten.
Durch die Entscheidung, ein 1:1-Modell zu entwerfen, ergeben sich Beschra¨nkungen hinsichtlich der ma-
ximalen Abmessungen, bedingt durch die Gro¨ße der Messkammer des H2K. Die maximale La¨nge des
Gesamtmodells ist dadurch auf etwa Lges ≈ 1,25 m beschra¨nkt. Fu¨r das Einlaufmodell alleine, das in den
Windkanalversuchen an eine Drossel montiert wird (siehe Abschnitt 4) betra¨gt die maximale La¨nge des
eigentlichen Einlaufbereichs vor der Drossel etwa LE = 0,75 m. Außerdem ist die Gro¨ße des Frontquer-
schnitts des Windkanalmodells eingeschra¨nkt, da bei zu großer Versperrung des Stro¨mungsquerschnitts
das Blockieren der Kanalstro¨mung droht. Das Starten der Kanalstro¨mung ist lediglich bis zu einer Versper-
rung von 6% der Du¨senaustrittsﬂa¨che sicher [157]. Bei einem Austrittsdurchmesser von 600 mm sollte der
Frontquerschnitt des Modells somit unter etwa 17000 mm2 liegen, wobei dies lediglich die sichere Grenze
dargestellt und nicht heißt, dass gro¨ßere Modelle von Grund auf nicht realisierbar sind. Entscheidend sind
auch die Form des Modells und dessen dadurch bedingte Verdra¨ngungswirkung. Nachdem wa¨hrend der
Auslegung schnell klar wurde, dass diese Grenze weit u¨berschritten werden wird, wurde durch Versuche
mit einem Holzmodell des Einlaufs sichergestellt, dass der Kanal trotzdem startet.
3.2.2 Aerothermodynamische Bedingungen
Das beno¨tigte Leistungsvermo¨gen des Einlaufs deﬁniert sich durch die Anstro¨mbedingungen im Trajekto-
rienpunkt sowie die Anforderungen an die Stro¨mung beim Eintritt in die Brennkammer.
Trajektorienpunkt
Gema¨ß Kapitel 1.3.1 ist als Referenzfall ein Flug bei Ma = 8 in H = 30 km Ho¨he vorgegeben. Dies ist
die Bedingung fu¨r einen stationa¨ren Flug und wurde aus Systemsicht festgelegt. Bei der Auslegung des
Einlaufs ist zu beru¨cksichtigen, dass dieser auch fu¨r die in Teilprojekt C1 entwickelte Flugkonﬁguration
verwendet wird und somit alle Anforderungen des angedachten Flugexperiments mit suborbitalem,
parabolischem Wiedereintritt erfu¨llen muss, wie er in Abbildung 3.3 dargestellt ist. Diese Anforderungen
gehen aus Trajektorienberechnungen von Riehmer hervor [177].
Punkt t, s H, km Vorgang
0 0 0 Zu¨ndung 1. Stufe u. Start der Rakete
1 16 5,1 Brennschluss 1. Stufe u. Stufentrennung
2 16,5 5,4 Zu¨ndung der 2. Stufe
3 49 50 Brennschluss der 2. Stufe
4 67 90 Abtrennung der Nasenverkleidung
5 80 120 Entspin- und Reorientierungsmano¨ver
6 287 328 Apoga¨um
7 503 100 Wiedereintritt in die Atmospha¨re
8 532 35 Beginn der Versuchsphase
9 536 25 Ende der Versuchsphase
10 549 0 Einschlag auf der Erde
Abb. 3.3: Ablauf des Flugversuchs anhand einer Beispielstrajektorie [177]
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Abb. 3.4: Trajektorien fu¨r unterschiedliche Massen des
Versuchstra¨gers [177]
Der Versuchstra¨ger wird mit einer Tra¨gerrakete
ins All geschossen, erreicht sein Apoga¨um
(Punkt 5) und stu¨rzt anschließend zuru¨ck
auf die Erde. Wa¨hrend des Wiedereintritts
ergibt sich in einer Ho¨he zwischen 35 und
25 km das Fenster fu¨r die Durchfu¨hrung des
Versuchs (zwischen den Punkten 8 und 9). Mit
den Trajektorienberechnungen wird ermittelt,
welche Flugmachzahlen in diesem Bereich zu
erwarten sind, abha¨ngig von Parametern wie
der Masse des Versuchstra¨gers oder dem An-
stellwinkel der Rakete beim Start. Abbildung
3.4 illustriert beispielhaft Ergebnisse dieser
Berechnungen fu¨r die Massenabha¨ngigkeit. Die
Linien fu¨r konstante dynamischen Dru¨cke von
q0 = 20 kPa und q0 = 100 kPa stellen darin
die Grenzen des ﬂiegbaren Korridors dar. Bei
Unterschreitung der ersten Grenze ist sowohl
der Betrieb von luftatmenden Antrieben als
auch der Hyperschallﬂug allgemein aufgrund
des zu geringen dynamischen Drucks nicht
mehr mo¨glich, da der Luftmassenstrom im Antrieb zu gering wu¨rde bzw. das gesamte Hyperschallﬂugzeug
nicht mehr genug Auftrieb erzeugen kann. Wird andererseits die zweite Grenze u¨berschritten, werden die
strukturellen Lasten zu groß [95].
In Anbetracht der Ergebnisse der Rechnungen und dieser Grenzen erscheint die Wahl des Trajektorien-
punkts mit Ma = 8 in H = 30 km Ho¨he als sinnvoll. Zwar sollte laut Segal ein Hyperschallﬂugzeug
mo¨glichst nahe an der Grenze des maximal mo¨glichen dynamischen Drucks ﬂiegen [188]. Dies ist bei dem
angedachten Flugexperiment jedoch nicht praktikabel, da aufgrund des starken Druckanstiegs wa¨hrend der
Versuchsphase die Versuchszeit zu kurz wu¨rde. Setzt man den Auslegungspunkt jedoch nahe der unteren
Grenze von q0 = 20 kPa an, steigen die Anforderungen an den Einlauf, vornehmlich das Kompressionsver-
ha¨ltnis betreﬀend, enorm an, auf ein Level, das fu¨r weite Teile des Versuchskorridors jedoch unno¨tig wa¨re
(siehe na¨chster Abschnitt). Daher ist es naheliegend, einen Punkt zu wa¨hlen, der etwa im mittleren Be-
reich des Versuchskorridors liegt und zudem die Masse des Versuchstra¨gers eher konservativ abzuscha¨tzen.
Dadurch hat man noch gewisse Sicherheiten, da eine Verringerung der Masse eine ho¨here Flugmachzahl
und auch ho¨here Kompressions- und Temperaturverha¨ltnisse mit sich bringen wu¨rde. Gleichzeitig zeigen
diese Rechnungen auch, dass der Einlauf u¨ber einen relativ großen Betriebsbereich bezu¨glich der Anstro¨m-
bedingungen verfu¨gen muss. Die detaillierten Anstro¨mbedingungen fu¨r den gewa¨hlten Trajektorienpunkt
sind in Tabelle 3.1 aufgelistet.
Flugho¨he H, km 30
Flugmachzahl Ma, - 8,0
Totaldruck pt0, MPa 11,44
stat. Druck p∞, Pa 1172,1
dynamischer Druck q0, kPa 52,5
Totaltemperatur Tt0, K 3127,8
stat. Temperatur T∞, K 226,6
Einheits-Reynoldszahl Re∞,m, 106 m−1 2,95
Tab. 3.1: Anstro¨mbedingung des Auslegungspunktes
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Kompressions- und Temperaturverha¨ltnis
Nach der Festlegung der Anstro¨mbedingungen stellt sich die Frage der Deﬁnition der Eintrittsbedin-
gungen der Stro¨mung in die Brennkammer und davon abgeleitet die Festlegung des Kompressions-
und Kontraktionsverha¨ltnisses des Einlaufs. Der statische Druck beim Eintritt in die Brennkammer
wurde in der vorherigen Phase basierend auf Erfahrungen aus fru¨heren Projekten wie z.B. JAPHAR
zu pBk = 50 kPa festgelegt [49, 90, 158]. Neuere Studien kommen ebenfalls zu dem Schluss, dass der
Brennkammereintrittsdruck in diesem Bereich liegen sollte [198].
Mit dem statischen Druck der Anstro¨mung von p∞ = 1172,1 Pa ergibt sich fu¨r das no¨tige statische





Da als Treibstoﬀ fu¨r den GRK-Scramjet Wasserstoﬀ vorgegeben ist, muss in der Einstro¨mung in die
Brennkammer eine statische Temperatur von etwa TBk ≈ 1000 K vorliegen [95]. Dies ist die Grenze
fu¨r die Selbstzu¨ndung der Verbrennung von Wasserstoﬀ in Luft, bei der die Zu¨ndung des Triebwerks






Dabei ist jedoch anzumerken, dass der Einlauf nicht zwingend diese Werte erreichen muss. Zum einen
wurde der Trajektorienpunkt, wie im vorherigen Abschnitt erla¨utert, eher konservativ ausgewa¨hlt und es
ist zu erwarten, dass die tatsa¨chliche Flugmachzahl im Versuch etwas ho¨her sein wird. Dementsprechend
wu¨rden auch die Druck- und Temperaturverha¨ltnisse ho¨her ausfallen. Des Weiteren nimmt der Druck
wa¨hrend des Sturzﬂugs des Versuchstra¨gers stark zu, so dass in jedem Fall ein ausreichend hoher
Brennkammerdruck erreicht wird. Zur Maximierung der Versuchszeit sollte dieser trotzdem bereits im
gewa¨hlten Trajektorienpunkt erreicht werden. Auch hinsichtlich der Temperatur ist es so, dass deren
gemittelter Wert nicht unbedingt so hoch sein muss. Es muss in erster Linie das Zu¨nden des Triebwerks
sichergestellt sein. Hierfu¨r reicht es in der Regel aus, wenn Teile der Stro¨mung heiß genug sind, um die
Zu¨ndung des eingespritzten Treibstoﬀs zu ermo¨glichen. Derartige Hotpockets sind oft im Bereich von
Wirbeln oder Sto¨ßen vorhanden, wie sie auch durch den Zentralinjektor bzw. die Treibstoﬀeinspritzung
selber erzeugt werden.
Daher wird bei Auswertung der Parameterstudie in erster Linie auf eine hohe Eﬃzienz geachtet, solange die
Druck- und Temperaturverha¨ltnisse hinreichend hoch sind, um die Zu¨ndung des Triebwerks und die Stabili-
ta¨t der Verbrennung sicherzustellen. Zur U¨berpru¨fung dieser beiden Punkte wurden CFD-Rechnungen von
Riehmer im Rahmen der Auslegung der neuen Gesamtkonﬁgurationen sowie im Brennkammer-Teilprojekt
B2 durchgefu¨hrt [172, 177, 187]. Dabei wurden zum einen die Ergebnisse der Auslegungsrechnungen fu¨r
den Austrittsquerschnitt des Isolators als Eingangsbedingung in die Brennkammer verwendet und zum
anderen in Nose-to-tail-Rechnungen der komplette interne Stro¨mungskanal des Gesamtmodells simuliert.
Diese brachten eine gewisse Sicherheit, dass zumindest mit ga¨ngigen numerischen Verbrennungsmodellen
die Zu¨ndfa¨higkeit und Stabilita¨t der Verbrennung garantiert ist.
Kontraktionsverha¨ltnis
Um mit den in Abschnitt 3.3.2 deﬁnierten variablen Parametern die u¨brigen Abmessungen der
verschiedenen Konﬁgurationen des Einlaufs berechnen zu ko¨nnen, ist es notwendig, neben dem
Brennkammer-Eintrittsquerschnitt auch den Fangquerschnitt des Einlaufs zu kennen. Wie in Abschnitt
2.1 erla¨utert, bestimmt sich dieser aus dem beno¨tigten Brennkammermassenstrom. Da dieser gegenu¨ber
dem GK-01-Einlauf trotz verkleinertem Brennkammerquerschnitt konstant gehalten werden soll und
der Trajektorienpunkt und damit die Anstro¨mbedingungen dieselben sind, bedeutet dies, dass der
Fangquerschnitt, der bei der ersten Leitkonﬁguration AC,GK-01 = 150 x 150 mm
2 = 22500 m2 betra¨gt, in
etwa gleich bleiben muss.
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Da der Brennkammer-Querschnitt deutlich geringer ist als bei der ersten Leitkonﬁguration, ergibt sich fu¨r
den neuen Einlauf ein ho¨heres Kontraktionsverha¨ltnis. Fu¨r den festgelegten Brennkammerquerschnitt von
ABk = 65 x 40 mm





Beim GK-01-Einlauf mit einem Brennkammerquerschnitt von ABk,GK-01 = 150 x 27 mm
2 = 4050 mm2
betra¨gt das Kontraktionsverha¨ltnis OCRGK-01 = 5,6. Der Luftmassenstrom liegt bei den gegebenen
Stro¨mungsbedingungen fu¨r diesen Fangquerschnitt bei etwa m˙Bk ≈ 1 kg·s−1.
Bei der Parameterstudie gilt es nun, unter den mo¨glichen Konﬁgurationen diejenige herauszuﬁnden, die
fu¨r das gegebene Kontraktionsverha¨ltnis die beno¨tigten Kompressions- und Temperaturverha¨ltnisse von
Πst ≈ 42,5 und ψ ≈ 4,4 mo¨glichst gut erfu¨llt und gleichzeitig den bestmo¨glichen Wirkungsgrad verspricht.
Dabei werden der Wirkungsgrad der kinetischen Energie ηke und das Totaldruckverha¨ltnis πt betrachtet.
Die aus den Systemaspekten wie auch den aerothermodynamischen Bedingungen resultierenden Vorgaben
sind in der folgenden Auﬂistung zusammengefasst:
• Auslegungspunkt: Flug bei Ma = 8 in H = 30 km Ho¨he
• p∞ = 1172,1 Pa, T∞ = 226,6 K
• Verdichtungsverha¨ltnis Πst ≈ 42,5
• Temperaturverha¨ltnis ψst ≈ 4,4
• Kontraktionsverha¨ltnis OCR ≈ 8,6− 8,7
• 3D-Einlauf mit Einfachrampe und konvergierenden, geraden, gepfeilten Seitenwa¨nden
• rechteckiger Brennkammerschnitt mit bBk = 65 mm und hBk = 40 mm zur Verwendung des GRK-
Zentralinjektors
• Modell in Originalgro¨ße (1:1)
3.3 Deﬁnition der Parameterstudie
Zur Durchfu¨hrung der Parameterstudie wurde ein generisches CAD-Modell mit CATIA [6] entworfen,
in dem die variablen Parameter gea¨ndert werden ko¨nnen und die gesamte Einlaufgeometrie automatisch
angepasst wird. Abbildung 3.5 zeigt eine schematische Darstellung des Halbmodells des Einlaufs mit allen
verwendeten Parametern. Dabei sind lediglich der Rampenwinkel θR und der Seitenwandwinkel δSW als
variable Parameter festgelegt, aus deren Variation sich die verschiedenen Konﬁgurationen ergeben. Alle
u¨brigen Gro¨ßen wurden entweder aufgrund verschiedener U¨berlegungen auf bestimmte, konstante Werte
festgelegt oder berechnen sich durch geometrische Abha¨ngigkeiten aus den beiden Variablen und den fest
vorgegebenen Parametern, wie es in den na¨chsten beiden Abschnitten erla¨utert wird.
3.3.1 Konstante Parameter
Wie bereits erwa¨hnt, sind der Brennkammer-Eintrittsquerschnitt mit der Breite bBk = 65 mm und Ho¨he
hBk = 40 mm und der Fangquerschnitt respektive das Kontraktionsverha¨ltnis mit AC = 22500 mm
2 bzw.
OCR = 8,6 − 8,7 fest vorgegeben. Dabei wird angenommen, dass man im Rahmen der Auslegung den
Fangquerschnitt und die geometrische Stirnﬂa¨che gleichsetzen kann. Diese Annahme ist auch insofern
gerechtfertigt, als dass nicht anzunehmen ist, dass der Spillage-Massenﬂuss beim neuen Einlauf gro¨ßer
sein wird als beim GK-01-Einlauf und somit sichergestellt ist, dass der Brennkammer-Massenstrom auf
mindestens dem gleichen Niveau sein wird.
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Abb. 3.5: Skizze des parametrisierten 3D-Einlaufs
Der Pfeilungswinkel der Seitenwa¨nde wurde zuna¨chst nach Holland mit Λ = 45° angenommen [106]. Die
sich durch die Pfeilung der nicht angestellten, geraden Seitenwand ergebende stumpfe Stirnﬂa¨che wird
nach außen hin mit einer Fase versehen, damit sich eine scharfe Vorderkante ergibt. Insgesamt wurden
alle Vorderkanten scharf ausgefu¨hrt, da eine Modellierung von abgerundeten Vorderkanten mit CFD sehr
schwierig ist und im Rahmen der Auslegungsrechnungen der Parameterstudie zu aufwa¨ndig wa¨re. So kann
eine bessere U¨bereinstimmung der Vorhersagen aus den CFD-Rechnungen mit den spa¨teren Resultaten
gewa¨hrleistet werden (siehe auch Abschnitt 3.4).
Bei der Deﬁnition der Parameterstudie wurde schnell klar, dass es nicht mo¨glich sein wird, einen
selbststartenden 3D-Einlauf dieser Art mit ﬁxer Geometrie zu entwickeln, der keinen u¨berma¨ßig großen
Spillage-Massenﬂuss hat. Daher wurde eine bewegbare Haube als Startmechanismus vorgesehen, um die
Innenkontraktion fu¨r den Startvorgang zu verringern, wie in Abschnitt 2.3.7 beschrieben. Aus Systemsicht
ist ein derartiges zusa¨tzliches Subsystem, das die Komplexita¨t vergro¨ßert, nicht wu¨nschenswert. Es bietet
jedoch den Vorteil, dass der Einlauf an verschiedene Stro¨mungsbedingungen angepasst werden kann,
besonders an unterschiedliche Flugbahnwinkel und -machzahlen. Die Position der Haube kann stets so
angepasst werden, dass das Leistungsvermo¨gen maximiert und die jeweils optimale Konﬁguration fu¨r
jede Betriebsbedingung, vor allem auch fu¨r ein potenzielles Flugexperiment, ermittelt werden kann. Wie
die numerischen Ergebnisse der Auslegungsrechnungen sowie Nachrechnungen von Windkanalversuchen
ebenso wie die experimentellen Ergebnisse (Kapitel 6) zeigen, kann die Haubenposition und damit das
Maß der Innenkontraktion großen Einﬂuss auf den Betrieb haben. Dies betriﬀt sowohl das Leistungsver-
mo¨gen und den Betriebsbereich des Einlaufs, als auch die Struktur der Innenstro¨mung. Entscheidend ist
dabei der Punkt, dass die Haube so weit nach vorne gefahren werden kann, dass sie den Rampenstoß
einfa¨ngt. Dadurch ergeben sich bedeutsame A¨nderungen der Stro¨mungsstruktur, vor allem durch die
dann entstehende Stoß-Grenzschicht-Interaktion des Rampenstoßes auf der Haubenoberﬂa¨che. Auf diese
Thematik wird in Abschnitt 6.2 eingegangen.
Der bewegliche Teil der Haube ist in der Skizze lediglich als Fla¨che dargestellt. Die Einfu¨hrung einer
beweglichen Haube bedingt, dass es auf der Haubenseite an der Stelle, wo der feste Teil der Haube
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beginnt, einen Keil geben wird, der einen Stoß induziert. Auch wenn der O¨ﬀnungswinkel des Keils
mit β = 3° und die Wanddicke dW = 5 mm klein gewa¨hlt wurden, wird dieser Stoß einen Anteil zur
Verdichtung beitragen, allerdings auch das Stro¨mungsfeld stark beeinﬂussen. Zusa¨tzlich zum Stoßsystem,
das durch die Schneide der Haube induziert wird, existiert dann eine weitere Stoßstruktur, die zahlreiche
Stoß-Stoß- und Stoß-Grenzschicht-Interaktionen bewirken wird. Der Beginn des festen Teils der Haube
liegt an der Stelle, an der die Rampe in den Isolator u¨bergeht.
Die Isolatorla¨nge des Einlaufs wurde nach praktischen Gesichtspunkten festgelegt, da, wie in Abschnitt
2.3.9 beschrieben, sich die no¨tige Isolatorla¨nge mit steigender Flugmachzahl deutlich verringert bzw. ab
etwa Ma∞ ≈ 8 u¨berhaupt kein Isolator mehr no¨tig ist [28, 30, 159] und eine Abscha¨tzung der Isolatorla¨nge
gema¨ß Formel 2.49 im Rahmen der Auslegung des GK-01-Einlaufs zu einem stark u¨berdimensionierten
Isolator gefu¨hrt hat [90].
Deshalb wird im Anschluss an den Punkt, an dem der konvergierende Teil der Rampe und der
Seitenwa¨nde beendet ist, ein Isolatorstu¨ck mit einer La¨nge von LIso = 100 mm angeschlossen. Der
Austrittsquerschnitt dieses Isolatorstu¨cks wird als Schnittstelle zu Brennkammer deﬁniert. Folglich stellen
die Stro¨mungsbedingungen in diesem Querschnitt auch die Brennkammereintrittsbedingungen dar, die
zur Beurteilung und zum Vergleich der verschiedenen Konﬁgurationen verwendet werden. Stromab von
diesem Punkt ist ein Divergenzwinkel von ζ = 2° (jeweils 1° nach oben und unten) vorhanden, um das
Anwachsen der Grenzschicht an den oberen und unteren Wa¨nden auszugleichen.
Die anschließende Brennkammer des Gesamtmodells wird so ausgelegt, dass der Zentralinjektor zur
Treibstoﬀeinspritzung in unterschiedlichen Positionen platziert werden kann, wobei die Vorderkante des
Zentralinjektors in seiner am weitesten stromauf gelegenen Position in der Ebene des Isolatoraustritts
liegt. Dadurch ist es mo¨glich, das Leistungsvermo¨gen des Gesamtsystems unter den Gesichtspunkten
maximaler Eﬃzienz und Stabilita¨t durch Variation der Treibstoﬃnjektion sowohl in experimentellen als
auch numerischen Untersuchungen zu optimieren (vor allem im Rahmen der GRK-Teilprojekte C1 und
B2). Die tatsa¨chlich vorhandene Isolatorla¨nge wu¨rde sich dann gegebenenfalls entsprechend der Position
des Zentralinjektors verla¨ngern.
Bei den CFD-Rechnungen wurde das Rechengebiet derart gestaltet, dass dieses auch ein weiteres 100 mm
langes Stu¨ck der Brennkammer umfasst, jedoch ohne den Zentralinjektor. Damit wird sichergestellt, dass
es keine numerischen Probleme mit der Randbedingung an der Ausstro¨mﬂa¨che gibt, welche die Ergeb-
nisse verfa¨lschen ko¨nnten. Auch fu¨r das Windkanalmodell ist vorgesehen, dass die bauliche Trennung der
Einlauf- und der Brennkammermodule nicht in der deﬁnierten Brennkammer-Eintrittsebene, sondern erst
in dieser 100 mm weiter stromab liegenden Ebene liegt. So kann sichergestellt werden, dass nach dem
Ende des konvergierenden Teils des Einlaufs ein ausreichend langes Stu¨ck zur Untersuchung der Innen-
stro¨mung vorliegt. Aus dieser Festlegung des internen Stro¨mungskanals des Windkanalmodells mit 200
mm ergibt sich durch die auf LE = 750 mm begrenzte Gesamtla¨nge des Einlaufmodells die Beschra¨nkung
der Rampenla¨nge des konvergierenden Teil des Einlaufs auf LR ≤ 550 mm.
3.3.2 Variable Parameter
Die variablen Parameter, aus deren Kombination sich die Geometrie des Einlaufs ergibt, sind der Ram-
penwinkel θR und der Seitenwandwinkel δSW . Dieser bezieht sich stets auf das Halbmodell und somit dem
Winkel der Seitenwand zur Symmetrieebene des Einlaufs. Insgesamt ergibt sich also ein Konvergenzwinkel
der Seitenwa¨nde von 2δSW . Gema¨ß den in Abschnitt 3.2.2 dargelegten Bedingungen soll der Massenstrom
und folglich der Fangquerschnitt gegenu¨ber der ersten Leitkonﬁguration des GRK in etwa konstant bleiben.
Fu¨r verschiedene Kombinationen der beiden Winkel wird aus den geometrischen Beziehungen der Einlauf-
konﬁguration die Rampenla¨nge LR bestimmt, mit der das Kontraktionsverha¨ltnis OCR bzw. der Fangquer-
schnitt AC im gewu¨nschten Bereich liegt. Im Falle eines 3D-Einlaufs mit geraden, gepfeilten Seitenwa¨nden
ist der Fangquerschnitt trapezfo¨rmig. Von der rechteckigen Frontﬂa¨che AFr mit Ho¨he hE und der Breite
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bE , die der Einlauf ohne Pfeilung ha¨tte, fa¨llt durch diese ein dreieckiger Teil AD weg, wie in Abbildung
3.5 dargestellt:
AC = AFr −Ad (3.4)
mit dem Frontquerschnitt
AFr = hE · bE (3.5)
Breite und Ho¨he des Einlaufs berechnen sich zu:
bE = 2 · LR · tan δSW + bBk (3.6)
hE = LR · tan θR + hBk + dW (3.7)
U¨ber trigonometrische Beziehungen kann die Fla¨che des Dreiecks AD =
1
2 · c · hE mit c = a tan δSW und




· h2E · tanΛ · tan δSW (3.8)
Damit ergibt sich der Fangquerschnitt AC zu
AC = AFr −AD = hE · bE − 1
2
h2E tanΛ tan δSW (3.9)
und ist somit, da Λ = 45° = konst gewa¨hlt wurde, eine reine Funktion der Rampen- und Seitenwandwinkel
und der La¨nge des Einlaufs. Diese la¨sst sich somit aus Gleichung 3.9 fu¨r jede Kombination aus θR und δSW
so berechnen, dass der Fangquerschnitt die gewu¨nschte Gro¨ße erreicht. Nun ist es schon allein aufgrund
von Fertigungstoleranzen wenig sinnvoll, die Einlauﬂa¨nge auf mehrere Kommastellen derart exakt zu
berechnen, um genau den Fangquerschnitt von AC = 22500 mm
2 bzw. das Kontraktionsverha¨ltnis von
OCR = 8,65 zu erhalten. Daher wurde die La¨nge so bestimmt, dass jede Konﬁguration innerhalb des
Bereiches 8,6 ≤ OCR ≤ 8,7 liegt. Fu¨r den Fangquerschnitt bedeutet dies 22350 mm2 ≤ AC ≤ 22650 mm2.
Fu¨r den Rampenwinkel wurden Werte im Bereich 5° ≤ θR ≤ 12° und fu¨r den Seitenwandwinkel zwischen
5° ≤ δSW ≤ 10° in Betracht gezogen. Diese kamen durch den Wunsch nach mo¨glichst kleinen Winkeln
zur Verminderung der Stoßverluste sowie der Vermeidung bzw. Minimierung von Wirbelbildung und
Ablo¨sung durch starke Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkung zu Stande. Die Konﬁgurationen, die sich durch
diese Variation ergeben, sind in den Tabellen 3.2(a) und 3.2(b) aufgelistet.
Von den sich aus diesen Kombinationen ergebenden 48 Konﬁgurationen fallen 17 aufgrund der zu
großen La¨nge weg (LR ≥ 550 mm). Diese sind in der Tabelle in Klammern dargestellt. Dabei ist
fu¨r das Kontraktionsverha¨ltnis angegeben, wie dieses absinken wu¨rde, wenn man die La¨nge bei den
entsprechenden Konﬁgurationen auf 550 mm egrenzen wu¨rde. Die u¨brigen 31 Konﬁgurationen wurden
mittels CFD gema¨ß der im na¨chsten Abschnitt beschrieben Vorgehensweise durchgerechnet und mit den
Ergebnissen die beste Einlaufkonﬁguration ermittelt.
Die Konﬁgurationen, die sich durch die verschiedenen Kombinationen der Winkel ergeben, sind stark un-
terschiedlich. Beispiele dafu¨r sind Abbildung 3.6 dargestellt und reichen von
”




breit und ﬂach“ (c) zu
”
kurzen“ Konﬁgurationen mit sowohl starker Seitenwand- als
auch Rampenkompression und entsprechend kompakter Bauart (d). Zu erwarten ist, dass eine Konﬁgurati-
on mit etwa gleich großen Winkeln die besten Ergebnisse liefern wird, angelehnt an die Auslegungsstrategie
fu¨r 2D-Einla¨ufe. Dort wendet man in der Regel das Kriterium von Oswatitsch an, nach welchem die Ram-
penwinkel so gewa¨hlt werden, dass alle Sto¨ße in etwa gleich stark und die Stoßverluste dementsprechend
gleich groß sind, wodurch sie insgesamt minimiert werden [76]. Jedoch ist nicht vorhersehbar, inwiefern
dies durch dreidimensionale Eﬀekte beeinﬂusst wird. Daher wurde ein relativ breiter Wertebereich fu¨r die
Parameterstudie angenommen, um auch unerwartete Ergebnisse beru¨cksichtigen zu ko¨nnen.
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Rampen- Seitenwandwinkel δSW , °
winkel θR, ° 5 6 7 8 9 10
5 (800) (728) (668) (621) (580) 550
6 (735) (670) (620) (576) 544 513
7 (685) (626) (579) 544 511 483
8 (642) (590) 550 514 483 457
9 (607) (557) 521 488 459 435
10 (575) 534 496 465 439 416
11 550 509 475 446 421 399
12 528 488 455 428 405 385
(a) Rampenla¨nge LR
Rampen- Seitenwandwinkel δSW , °
winkel θR, ° 5 6 7 8 9 10
5 (5,48) (6,12) (6,76) (7,40) (8,04) 8,69
6 (6,02) (6,71) (7,41) (8,11) 8,69 8,69
7 (6,55) (7,31) (8,06) 8,69 8,69 8,70
8 (7,08) (7,89) 8,70 8,70 8,69 8,69
9 (7,61) (8,47) 8,69 8,70 8,68 8,69
10 (8,13) 8,70 8,69 8,69 8,69 8,69
11 8,64 8,68 8,70 8,70 8,70 8,68
12 8,69 8,69 8,68 8,69 8,70 8,70
(b) Gesamtkontraktionsverha¨ltnis OCR
Tab. 3.2: U¨bersicht u¨ber die Geometrien der fu¨r die Parameterstudie verwendeten Konﬁgurationen
(a) δSW = 5°, θR = 12°, LR = 528 mm (b) δSW = 7°, θR = 8°, LR = 550 mm
(c) δSW = 10°, θR = 5°, LR = 550 mm (d) δSW = 10°, θR = 12°, LR = 385 mm
Abb. 3.6: Beispiele fu¨r verschiedene Konﬁgurationen der Parameterstudie
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Da die aktuelle Arbeit in erster Linie eine experimentelle Studie ist und numerische Ergebnisse lediglich
zur Auslegung und unterstu¨tzend zur Interpretation der Messwerte herangezogen werden, aber keine wis-
senschaftlichen Ergebnisse allein aus numerischen Daten pra¨sentiert werden, wird auf eine Darstellung der
Grundlagen der numerischen Stro¨mungsmechanik verzichtet und auf die Literatur verwiesen [14, 131, 148].
Ebenso beanspruchen die numerischen Ergebnisse keine wissenschaftliche Belastbarkeit, wenngleich zur
Gewa¨hrleistung der Verla¨sslichkeit alle Rechnungen als viskose und voll dreidimensional durchgefu¨hrt
wurden und eine Validierung durch den Vergleich der numerischen Ergebnisse mit Windkanalmessdaten
und mit CFD-Rechnungen aus dem GRK-Teilprojekt A7 [154, 156] eine gute U¨bereinstimmung zeigte.
Auch dabei steht im Vordergrund, dass das Leistungsvermo¨gen des Einlaufs mo¨glichst genau vorhergesagt
werden kann und nicht die bestmo¨gliche Auﬂo¨sung speziﬁscher stro¨mungsmechanischer Pha¨nomene.
Diese Validierung ist in Kapitel 3.4.3 dargestellt.
Da es fu¨r die Parameterstudie no¨tig ist, mit mo¨glichst geringem Zeitaufwand eine relativ große An-
zahl an Rechnungen durchzufu¨hren, wurde der DLR TAU-Code als Stro¨mungslo¨ser zusammen mit der
Gittergenerierungs-Software Centaur verwendet [39, 73]. Der Vorteil besteht vor allem darin, dass sich
TAU durch die Verwendung von Skripten automatisieren la¨sst und die hierfu¨r beno¨tigten unstrukturier-
ten Gitter mit Centaur durch Benutzung eines festen Satzes an Parametern schnell und mit wenig Aufwand
erzeugt werden ko¨nnen. Durch die Adaptionsmechanismen von TAU ist gewa¨hrleistet, die Netze, die nicht
an die jeweilige Konﬁguration angepasst wurden, so zu modiﬁzieren und zu verfeinern, dass die Stro¨mung
mit relativ hoher Genauigkeit und Verla¨sslichkeit berechnet wird.
3.4.1 Gittererzeugung mit Centaur
Abgeleitet von dem in Abbildung 3.5 skizzierten Parametermodell wurde anschließend ein weiteres gene-
risches CAD-Modell fu¨r das Rechengebiet erstellt, das nur den internen Stro¨mungskanal umfasst. Dieses
ist in Abbildung 3.7 dargestellt. Auf die Berechnung der a¨ußeren Umstro¨mung der Vorderkanten bzw.
des gesamten Modells wird verzichtet. Die mit dem generischen CAD-Modell erzeugten Geometrien ko¨n-
nen aus CATIA als step- oder iges-Dateien exportiert und direkt in Centaur eingelesen werden. Da diese
Konﬁgurationen nur aus einfachen geometrischen Formen bestehen, verla¨uft dieser Prozess in der Regel
fehlerfrei und es ist keine Nacharbeit notwendig. Es mu¨ssen lediglich den einzelnen Fla¨chen Randbedin-
gungen zugewiesen werden. Wie es in der Skizze illustriert ist, werden dazu die geometrischen Fla¨chen
in Gruppen mit gemeinsamen Randbedingungen zusammengefasst. Anschließend kann mit einem einmal
bestimmten Satz an Input-Parametern direkt das Gitter generiert werden.
Abb. 3.7: Skizze des Rechengebiets
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Obwohl die genaue Deﬁnition der Randbedingungen erst bei der Berechnung mit TAU stattﬁndet, ist dies
bei der Gittererzeugung bereits no¨tig, da festgelegt werden muss, in welchen Bereichen welche Art von
Gitter erzeugt werden soll. TAU verwendet hybride, unstrukturierte Gitter, bei denen das Rechengitter aus
einem Hauptnetz aus Tetraedern und einem Subnetz aus Prismen-Schichten entlang der viskosen Wa¨nde
zur Auﬂo¨sung der Grenzschicht besteht. Bei der Gittererzeugung werden mit verschiedenen Parametern
drei Aspekte festgelegt:
1. Dichte der Knoten auf der Oberﬂa¨che
2. Aufbau der Prismenschicht senkrecht zur Wand
3. Feinheit des Tetraeder-Netzes
Bei der Bestimmung der Parameter fu¨r die einzelnen Punkte mu¨ssen verschiedene Faktoren beachtet
werden. Bei Punkt 1 ist zu beachten, dass das Oberﬂa¨chengitter die Geometrie mit ausreichender
Genauigkeit wiedergibt, da die Form, die sich bei der Gittererzeugung durch die Diskretisierung ergibt,
bei der Adaption beibehalten wird. Diese wird nur gegebenenfalls durch eine ho¨here Anzahl an Zellen
bzw. Knoten wiedergegeben, aber es ist keine bessere Anna¨herung an die eigentliche Geometrie mo¨glich.
Deshalb ist zwingend no¨tig, dass die Diskretisierung der Oberﬂa¨che mit einer hinreichend hohen Genau-
igkeit stattﬁndet. Ebenso ist darauf zu achten, fu¨r Punkt 3, dass das Tetraeder-Netz fein genug ist, um
Stro¨mungspha¨nomene wie Sto¨ße hinreichend genau abbilden zu ko¨nnen, damit die Adaptionsmechanismen
von TAU diese auch erkennen und das Gitter entsprechend anpassen ko¨nnen.
Da bei den Rechnungen keine Wandfunktionen verwendet, sondern die Grenzschichten direkt berechnet
wurden, mu¨ssen diese entsprechend gut aufgelo¨st werden. Dazu muss die Grenzschichtdicke durch
die Dicke der Prismenschicht angena¨hert werden und die Anzahl und Dicke der einzelnen Schichten
dementsprechend bestimmt und verteilt werden. Als Zielwert fu¨r die Auﬂo¨sung wurde der dimensionslose
Wandabstand des jeweils ersten Knotens zu y+ = 1 festgelegt. Dieser wiederum ist allerdings direkt
vom Grenzschichtzustand abha¨ngig. Um direkt bei der Gittererzeugung eine passende Auﬂo¨sung der
Grenzschicht zu erhalten, mu¨sste man sehr genaue Kenntnisse u¨ber die Struktur der Grenzschicht
besitzen, was bei den untersuchten Geometrien aufgrund der zahlreichen Stoß-Grenzschicht-Interaktionen
nahezu unmo¨glich ist. Außerdem wa¨re eine sehr genaue Anpassung des Gitters bzw. der Input-Parameter
an die jeweilige Konﬁguration und damit ein unvertretbarer Arbeitsaufwand no¨tig.
Daher wurde, wie bereits erwa¨hnt, fu¨r alle Gitter der gleiche Satz an Input-Parametern verwendet, bei
dessen Bestimmung darauf geachtet wurde, dass lediglich die Dicke der Grenzschicht durch die Dicke
der Prismenschicht angena¨hert wird und eine ausreichende Anzahl an Prismenschichten vorhanden ist.
Die genaue Verteilung der Zellen senkrecht zur Wand wird dann durch die Adaption mit TAU derart
modiﬁziert, dass eine Auﬂo¨sung mit y+ = 1 im gesamten Einlauf gewa¨hrleistet ist. Abbildung 3.8 zeigt
dazu beispielhaft die y+-Verteilung des urspru¨nglichen Gitters sowie nach der Adaption mit TAU.
(a) urspru¨ngliche y+-Verteilung (b) Adaptierte y+-Verteilung
Abb. 3.8: Vergleich der y+-Verteilung vor und nach Adaption der Unterschicht
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Wie man sieht, ist es zwar mo¨glich, in den Bereichen der externen Rampe und Seitenwa¨nde bereits bei
der Gittererstellung eine sehr gute Auﬂo¨sung zur Wand hin zu erlangen, jedoch nicht in den Bereichen der
Stoß-Grenzschicht-Interaktionen. Im Isolator ist die Auﬂo¨sung zu Anfang noch ziemlich schlecht, kann
durch die Adaption allerdings sehr gut korrigiert werden. Lediglich im Bereich der Haubenvorderkante
ist es nicht mo¨glich, eine gute Auﬂo¨sung zu erzielen, was dadurch bedingt ist, dass hier ein Bereich mit
einer ausgebildeten Grenzschicht entlang der Seitenwand und der Bereich an der Schneide der Lippe, in
dem sich die Grenzschicht erst bildet und daher noch extrem du¨nn ist, aufeinandertreﬀen.
Die Anzahl der Zellen der mit den verwendeten Parametern erstellten Netze liegt in der Gro¨ßenordnung
von etwa 1,2 Millionen bei etwa 400.000 Knoten. Von den Zellen entfallen etwa 500.000 auf Prismen in
der Unterschicht und 700.000 auf Tetraeder. Am Ende der Rechnung mit der im nachfolgenden Abschnitt
beschriebenen Prozedur liegt die Anzahl der Knoten bei 3 Millionen und die Anzahl der Zellen bei
u¨ber 10 Millionen. Eine ausreichende Auﬂo¨sung auch von komplexen Stro¨mungspha¨nomenen ist dadurch
gewa¨hrleistet, wie auch der Vergleich von CFD-Rechnungen mit Windkanalergebnissen zeigt. Abbildung
3.9 zeigt die Beschaﬀenheit des Rechengitters im urspru¨nglichen Zustand (Centaur-Output).
(a) isometrische Ansicht (b) Symmetrieebene
(c) Oberﬂa¨chengitter der Rampe und Seitenwand (d) Detaildarstellung der Prismenschicht an der Expansions-
kante
Abb. 3.9: Mit Centaur erstelltes Rechengitter
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(a) urspru¨ngliches Gitter (b) adaptiertes Gitter
(c) urspru¨ngliche Machzahlverteilung (d) Machzahlverteilung im adaptierten Gitter
Abb. 3.10: Vergleich von urspru¨nglichem und adaptierten Gitter (oben) und der dazugeho¨rigen Machzahlkonturen
Die Graphiken in Abbildung 3.10 pra¨sentieren den Vergleich des urspru¨nglichen Netzes mit demjenigen am
Ende der Rechnung. An der hinterlegten Kontur der Machzahl la¨sst sich sehr gut erkennen, wie das Gitter
entsprechend der Stro¨mungsstruktur verfeinert wird. Die dazugeho¨rigen Abbildungen der Kontur der
Machzahlen ohne Darstellung des Gitters zeigt deutlich, wie die Wiedergabe der Stro¨mungseigenschaften,
insbesondere der Sto¨ße, verbessert wird.
3.4.2 Durchfu¨hrung der Rechnungen mit dem DLR-TAU-Code
Alle CFD-Rechnungen wurden mit dem CFD-Programm TAU des DLR durchgefu¨hrt. Bei TAU handelt
es sich um einen hybriden Finite-Volumen-Lo¨ser fu¨r die Reynolds-gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen
(RANS) [7, 9, 73]. Dieser Code ist fu¨r ein breites Anwendungsspektrum geeignet und validiert [10, 74],
auch speziell fu¨r Hyperschall-Anwendungen [133], und wurde bereits in zahlreichen Forschungsprojekten
verwendet.
Ablaufschema der CFD-Berechnungen
Mittels python-Skripten la¨sst sich der Prozess der Stro¨mungssimulationen nach einem vorgegebenen Sche-
ma automatisieren [8]. Dies wurde verwendet, um alle Rechnungen nach dem folgenden Vorgehen durch-
zufu¨hren:
• Beginn mit reibungsfreier Rechnung (slip-wall Bedingung fu¨r alle Wa¨nde)
• Umschalten auf viskose Rechnung (A¨nderung der Randbedingung fu¨r die Wa¨nde auf no-slip)
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• Adaption der Prismen-Unterschicht, d.h. Verschiebung der Absta¨nde der Prismenzellen senkrecht
zur Wand, um Auﬂo¨sung mit y+ = 1 zu erreichen
• 3-fache
”
volle“ Adaption, Verfeinerung des Gitters bei jeder Adaption auf maximal die doppelte
Anzahl an Knoten
• Adaption des gesamten Gitters ohne weitere Verfeinerung, u.U. Reduktion der Netzgro¨ße
Die Rechnungen wurden jeweils zuna¨chst reibungsfrei gestartet, um eine Startlo¨sung fu¨r die viskose
Berechnung zu erhalten. Dieses Vorgehen war no¨tig, da es bei vielen Konﬁgurationen Stabilita¨tsprobleme
gab, wenn die Rechnung direkt viskos gestartet wurde. Zwar berechnet auch TAU bei jeder Rechnung
zu Beginn eine Startlo¨sung auf einem gro¨beren Subgitter und mit erster Ordnung, aber dennoch diver-
gierten zahlreiche viskose Simulationen, wenn vom Subgitter auf das Hauptgitter und die Berechnung
zweiter Ordnung umgeschaltet wurde. Deswegen wurde allgemein das Vorgehen mit einer reibungsfreien
Startrechnung angewandt.
Im ersten Schritt wird dann, wie bereits erwa¨hnt, lediglich die Verteilung der Prismenzellen in der Un-
terschicht senkrecht zur Wand vera¨ndert, um eine gute Auﬂo¨sung der Grenzschicht zu erzielen. Bei einer
”
vollen“ Adaption werden sowohl das Tetraeder- als auch das Prismengitter verfeinert. Die Anzahl der
Prismenschichten senkrecht zur Wand bleibt jedoch konstant, ebenso die Gesamtdicke der Prismenschicht.
Lediglich in tangentialer Richtung zur Wand werden die Zellen gegebenenfalls geteilt. Hierbei wird die
Gesamtanzahl der Knoten des Gitters bei jedem Schritt maximal verdoppelt. Gleichzeitig scannt TAU
aber auch immer nach Bereichen, in denen das Gitter feiner ist als no¨tig, und entfernt dementsprechend
u¨berﬂu¨ssige Zellen. Auch bei diesen Adaptionsschritten wird die Normalverteilung der Prismenschicht
zur Wand jedes Mal u¨berpru¨ft, um diese an die vera¨nderte Stro¨mungsstruktur anzupassen. Beim letzten
Adaptionsschritt wird das Gitter lediglich daraufhin gepru¨ft, ob eine Umverteilung an Zellen in gewissen
Bereichen ein besseres Ergebnis bringen kann. Insgesamt wird die Anzahl der Zellen dabei nicht weiter
gesteigert, kann allerdings verringert werden, wenn dies zula¨ssig ist.
Bei jedem Schritt wird stets darauf geachtet, dass die Lo¨sung konvergiert ist, bevor erneut adaptiert
wird. Dabei wird zum einen geschaut, dass das Residuum hinreichend stark abnimmt (um mind. 2
Gro¨ßenordnungen). Außerdem wird anhand der aerodynamischen Beiwerte sowie der thermodynamischen
Zustandsgro¨ßen kontrolliert, ob sich das Stro¨mungsbild noch a¨ndert. Eine Beispieldarstellung fu¨r die
Verla¨ufe der Residuen wa¨hrend einer Rechnung ist in Abbildung 3.11 gegeben.
Eine Gitterkonvergenz-Studie wurde nicht durchgefu¨hrt. Es wurde aber durch den Vergleich der massen-




















Abb. 3.11: Verlauf des Residuums wa¨hrend einer Rechnung
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untersucht, ob eine weitere Verfeinerung des Rechengitters noch bedeutsame A¨nderungen in der Vor-
hersage des Leistungsvermo¨gens bringt. Dies ist beispielhaft fu¨r die Konﬁguration mit δSW = 10° und
θR = 6° in Tabelle 3.3 aufgefu¨hrt, in der im oberen Teil die absoluten Werte jedes Rechenschritts und
im unteren Teil die prozentualen Vera¨nderungen gegenu¨ber dem vorherigen Schritt dargestellt sind.
Daraus wird ersichtlich, dass sich zum einen eine starke Diskrepanz zwischen der reibungsfreien und
viskosen Rechnung ergibt. Dies zeigt auch, dass eine Vernachla¨ssigung der Grenzschichteinﬂu¨sse dazu
gefu¨hrt ha¨tte, dass das Leistungsvermo¨gen des Einlaufs stark unterscha¨tzt und eine Auslegung basierend
auf reibungsfreien Simulation wahrscheinlich in einer hinsichtlich der Kompression u¨berdimensionierten
Einlaufgeometrie resultiert ha¨tte.
Ebenso ist an den deutlichen A¨nderungen, die es bei der ersten Adaption gibt, bei der das Gitter nicht
verfeinert sondern nur die Grenzschichtauﬂo¨sung verbessert wird, ersichtlich, dass die korrekte Erfassung
der Grenzschichten entscheidenden Einﬂuss hat. Die A¨nderungen bei Verfeinerung des Gitters sind bei der
2. Adaption, bei der erstmalig auch das Tetraeder-Hauptgitter verfeinert wird, am gro¨ßten und nehmen
in den weiteren Adaptionsschritten stark ab. Bei der vierten Adaption vera¨ndern sich alle Zustandsgro¨ßen
und Leistungsparameter nur noch um weniger als ein Prozent. Da bei der fu¨nften Adaption zur besseren
Wiedergabe der Stro¨mungspha¨nomene die Zellen lediglich umverteilt aber keine weiteren Zellen hinzuge-
fu¨gt wurden, kann man an diesen geringen A¨nderungen der vierten Adaptionsstufe festmachen, dass eine
weitere Verfeinerung des Gitters keine weitere Steigerung der Genauigkeit bringen wu¨rde.
Rechenschritt pBk, kPa Πst πt Ma TBk, K m˙Bk, kg s
−1 MCR ηke
reibungsfrei 39,3 33,6 0,469 4,01 755,7 0,497 0,993 0,981
viskos 51,9 44,4 0,222 3,00 997,4 0,468 0,955 0,955
1. Adaption 48,9 41,8 0,230 3,09 979,5 0,468 0,955 0,957
2. Adaption 44,3 37,9 0,301 3,35 911,8 0,477 0,960 0,967
3. Adaption 44,4 38,0 0,312 3,37 902,4 0,478 0,961 0,968
4. Adaption 44,5 38,1 0,313 3,36 899,3 0,478 0,960 0,968
5. Adaption 44,5 38,1 0,313 3,35 899,2 0,479 0,961 0,968
Vera¨nderung in %
viskos 32,16 32,16 -52,74 -25,18 31,98 -5,87 -3,84 -2,63
1. Adaption -5,78 -5,78 3,69 2,97 -1,80 -0,04 0,04 0,15
2. Adaption -9,41 -9,37 31,22 8,39 -6,92 1,92 0,55 1,08
3. Adaption 0,04 0,20 3,54 0,43 -1,02 0,21 0,03 0,09
4. Adaption 0,39 0,19 0,38 -0,34 -0,34 0,00 -0,05 -0,03
5. Adaption 0,01 0,01 -0,08 -0,02 -0,01 0,21 0,05 -0,01
Tab. 3.3: Beispielhafte Darstellung der Vera¨nderung der massenstromgemittelten Stro¨mungsgro¨ßen bei den jewei-
ligen Rechenschritten fu¨r die Konﬁguration mit δSW = 10°, θR = 6° und LR = 513 mm
Verwendete Parameter und Modelle
Nachfolgend werden die wichtigsten Modelle und Parameter genannt, die fu¨r die Simulationen verwendet
wurden.
Referenzbedingung
Die Referenzwerte der Stro¨mung betragen gema¨ß dem Trajektorienpunkt die folgenden Werte:
• freestream pressure p∞ = 1172,1 Pa
• freestream Mach number Ma∞ = 8
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• freestream temperature T∞ = 226,6 K
• freestream unit Reynolds number Re∞,L=1m = 2,94 · 106 m−1
Randbedingungen
Die folgenden Randbedingungen fu¨r die fu¨nf in Abbildung 3.7 dargestellten Bereiche kamen zum Einsatz:
• 1. Wa¨nde: viscous wall: reibungsbehaftete, isotherme Wand mit TW = 300 K bzw. 800 K
• 2. Einstro¨mung: supersonic inﬂow mit oben genannten Referenzwerten
• 3. Ausstro¨mung und 4. Ausstro¨mbereich u¨ber der Rampe: exit pressure outﬂow auf Umgebungsdruck
(pout = p∞)
• 5. Symmetrieebene: symmetry plane
Fu¨r die Wa¨nde wurden stets isotherme Wa¨nde verwendet. Dabei wurden fu¨r die Wandtemperatur fu¨r die
Parameterstudie TW = 300 K verwendet, auch wenn dies fu¨r den realen Flugfall als nicht realistisch zu
betrachten ist. Zur Durchfu¨hrung der Parameterstudie ist dies jedoch eine gerechtfertigte Annahme, da
der Einﬂuss als eher gering anzusehen ist und sinnvolle Anhaltspunkte fu¨r eine realistischere Annahme
der Wandtemperatur fehlen. Außerdem sind bei ho¨heren Wandtemperaturen eher numerische Probleme
hinsichtlich der Stabilita¨t der Rechnungen zu erwarten. Fu¨r die schlussendliche Konﬁguration wurden
auch Rechnungen mit einer ho¨heren Wandtemperatur von TW = 800 K durchgefu¨hrt, um diesen Einﬂuss
zu quantiﬁzieren.
Rechenverfahren
Als Zeitschrittverfahren wurde das explizite Runge-Kutta-Verfahren verwendet. Dabei werden zur
Beschleunigung der Rechnung lokale Zeitschritte verwendet. Fu¨r die CFL-Zahl wurde allgemein 0,9 sowie
in Bereichen mit starken Druckgradienten, beispielsweise bei Sto¨ßen, ein Wert von 0,5 benutzt.
Zur Flussberechnung kam das AUSMDV-Upwind-Schema nach Wada [222, 223] zum Einsatz, welches
eine Erweiterung des AUSM-Schemas von Liou ist [130]. Die Flu¨sse wurden stets mit 2. Ordnung berechnet.
Turbulenzmodell
Alle Rechnungen wurden voll turbulent durchgefu¨hrt. Dabei wurde stets das Zweigleichungsmodell
k-ω+SST nach Menter [142] verwendet. Dieses ist gegenu¨ber dem k-ω-Modell von Wilcox [233] erweitert,
um den Shear-Stress-Transport zu beru¨cksichtigen.
Adaptionsmechanismus
Bei den Adaptionen wurde zur Identiﬁkation der zu adaptierenden Zellen die Rekonstruktion der Stro¨-
mungsgro¨ßen gema¨ß Gleichung 3.10 als Verfeinerungssensor-Funktion angewendet [7, 9].
ΔΛi =
∣∣∣∣(Λi(xp1) + 12xe · grad(Λi(xp1)))− (Λi(xp2)− 12xe · grad(Λi(xp2)))
∣∣∣∣ (3.10)
mit xe = xp1 − xp2 [7].
Damit wird dann der Indikator Ie fu¨r die Kante zwischen den Punkten xp1 und xp2 nach
Ie = ΔVe ‖xe‖α2 (3.11)
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berechnet. Dieser bestimmt, welche Kanten im Hauptgitter verfeinert werden mu¨ssen, abha¨ngig von der
gewu¨nschten Gro¨ße des Gitters nach der Adaption. Dabei steht Λi fu¨r diejenigen Stro¨mungsgro¨ßen, die
als Indikatoren fu¨r die Sensor-Funktion ausgewa¨hlt wurden. Bei den durchgefu¨hrten Rechnungen waren
dies die Dichte ρ, der Druck p und die Machzahl Ma.
Wie bereits erwa¨hnt, werden bei der Adaption außerdem die Knoten senkrecht zur Wand so verschoben,
dass der gewu¨nschte y+-Wert erreicht wird. Die Lo¨sung wird anschließend auf das neu berechnet Gitter
interpoliert. Neue Knoten auf der Oberﬂa¨che werden dabei durch eine Be´zier-Spline-Projektion abgebildet.
3.4.3 Validierung anhand von Windkanalergebnissen
Eine direkte Validierung der Ergebnisse der Simulationen bei Flugbedingungen ist nicht mo¨glich, da
entsprechende Daten zum Vergleich fehlen. Sie wurden jedoch insofern u¨berpru¨ft, als dass mit dersel-
ben Vorgehensweise und denselben Methoden bezu¨glich der Gittergenerierung und Durchfu¨hrung der
Rechnungen Windkanalversuche nachgerechnet und verglichen wurden. Dies wurde im Vorfeld anhand
der Versuche mit dem GK-01-Modell durchgefu¨hrt, deren experimentelle Ergebnisse in Abschnitt 5
diskutiert werden. Die Erfahrungen aus diesen Rechnungen wurden dann auf die Auslegungsstrategie
u¨bertragen. Im Nachhinein wurden auch Windkanalversuche mit verschiedenen Konﬁgurationen des
3D-Einlaufs nachgerechnet, um so beurteilen zu ko¨nnen, wie gut die U¨bertragbarkeit der Methoden
tatsa¨chlich war. Dies ist als Vorgriﬀ auf die Auswertung der Parameterstudie und Beschreibung der
Geometrie des 3D-Einlaufs sowie die Diskussion der Messergebnisse der Versuche mit dem 3D-Einlauf
in Kapitel 6 ebenfalls bereits in diesem Abschnitt aufgefu¨hrt. Die Messdaten der Experimente wurden
nach den in Kapitel 4.4 beschriebenen Methoden bestimmt. Die Werte der CFD-Simulationen sind
dazu massenﬂussgemittelt u¨ber denjenigen Querschnitt integriert, in dem sich die Druckbohrungen der
Pitotro¨hrchen und statischen Drucksonden des Druckmessrechens beﬁnden. Als eine weitere Art der
Validierung wurden die Rechnungen auch mit detaillierteren CFD-Simulationen aus dem Teilprojekt A7
verglichen.
Besonderes Augenmerk bei dieser Validierung lag beim Transitionsverhalten, bzw. der Vernachla¨ssigung
desselben durch die Annahme voll-turbulenter Stro¨mung in den Simulationen. Dies stellte den gro¨ßten
Unsicherheitsfaktor dar. Wie die nachstehend aufgefu¨hrten Vergleiche zeigen, beeintra¨chtigt dies die Qua-
lita¨t der Vorhersagen u¨ber das Leistungsvermo¨gen des Einlaufs kaum, auch wenn dieser Aspekt zum Teil
recht starken Einﬂuss auf die Stro¨mungsstruktur hat. Auch die Reproduzierbarkeit der Konﬁgurationen
des GK-01-Einlaufs bei Anwendung von Seitenwandkompression (SWK) stellte einen wichtigen Punkt dar,
weil die durch die Seitenwandkompression induzierten Stro¨mungspha¨nomene auch in mehr oder weniger
ausgepra¨gtem Maße im neuen 3D-Einlauf auftreten werden.
Vergleich mit experimentellen Ergebnissen des GK-01-Einlaufs
Abbildung 3.12 zeigt den Vergleich der Wanddruckverla¨ufe von verschiedenen Simulationen und expe-
rimentellen Ergebnissen des GK-01-Modells. Dieses ist dabei in der Grundkonﬁguration, d.h. die Lip-
penposition liegt bei xL = 380 mm und es ist keine Seitenwandkompression vorhanden. Die Ergebnisse
der Rechnungen mit Quadﬂow [34] wurden von Nguyen im Rahmen der Kooperation im GRK erstellt
[154]. Dabei erstreckte sich die Rechendomain nur bis zum Beginn des divergenten Teil des Isolators bei
x = 440 mm. Es wurde dabei auch betrachtet, wie groß der Einﬂuss der Transition ist, um zu sehen,
ob die Annahme voll-turbulenter Stro¨mung fu¨r die Auslegung berechtigt ist. Aus fru¨heren Arbeiten ist
bekannt, dass sich bei der 2D-Konﬁguration eine Ablo¨seblase im Knick zwischen der ersten und zweiten
Rampe bildet und dass in der Scherschicht u¨ber diesem Ablo¨segebiet der laminar-turbulente Umschlag
stattﬁndet, so dass die Stro¨mung auf der zweiten Rampe voll turbulent ist [152, 153]. Dies wurde bei
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TAU beru¨cksichtigt, indem die vertikale Ebene, in der sich dieser Knick beﬁndet, als Transitions-Ebene
deﬁniert wurde. Der Umschlag von laminarer zu turbulenter Stro¨mung erfolgt hier abrupt. Das Vorge-
hen bei Quadﬂow mit einer
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TAU, turbulent (k?? + SST)
TAU, Transition (Ebene)
Quadflow, Transitions?Box
Abb. 3.12: Vergleich der Wanddruckverla¨ufe von Experiment und verschiedenen Simulationen der Grund-
konﬁguration des GK-01-Modells
Allgemein werden die Messergebnisse durch die Simulationen gut angena¨hert, wobei sich nicht sagen
la¨sst, dass eine bestimmte Rechnung insgesamt die beste Na¨herung ergibt. Im externen Bereich ergibt
sich durch Quadﬂow eine bessere Na¨herung. Dort bildet sich eine Eckenstro¨mung gema¨ß der in Abschnitt
2.3.6 beschriebenen Topologie nach dem Modell von Alvi und Settles aus [11]. Hierzu hat Nguyen
nachgewiesen, dass sich diese Stro¨mungsstruktur mit einer voll-turbulenten Rechnung nur unzureichend
nachbilden la¨sst [155, 156].
U¨ber die Expansionsﬂa¨che und im Halsbereich wird der Druckanstieg von Quadﬂow jedoch als zu gering
prognostiziert. Hier ergibt sich mit TAU eine bessere Na¨herung. Im Isolator wird der Einﬂuss der
Transition in erster Linie durch eine Verschiebung der Stoßstrukturen aufgrund der unterschiedlichen
Grenzschichtzusta¨nde deutlich. Abha¨ngig davon, in welchem Bereich des Isolators man sich beﬁndet,
ergibt sich fu¨r den voll-turbulenten oder den transitionellen Fall eine bessere Na¨herung. Eine allgemeine
Aussage la¨sst sich jedoch nicht treﬀen.
Die Abbildungen 3.13(a) und 3.13(b) zeigen den Vergleich zwischen den beiden Konﬁgurationen mit
externer Seitenwandkompression auf eine Isolatorbreite von 80 mm bzw. 70 mm. Dies ist von besonderer
Bedeutung fu¨r die Auslegung, da die Eckenstro¨mung aufgrund der Seitenwandsto¨ße deutlich vera¨ndert
wird, wie in Abschnitt 2.3.6 erla¨utert, und dieser Fall auch im neuen 3D-Einlauf auftritt. Hier muss
nun u¨berpru¨ft werden, wie gut eine Stro¨mung mit derartigen Eigenschaften durch die Simulationen
wiedergegeben werden kann.
Auch hier ist es so, dass die Stro¨mungstopologie im externen Bereich durch voll-turbulente Simulationen
nur unzureichend rekonstruiert werden kann [155, 156]. Diese wird auch in den Rechnungen mit Transition
nicht zufriedenstellend wiedergegeben, wobei beachtet werden muss, dass sich das Transitionsverhalten
durch die Seitenwandkompression stark vera¨ndert, in den Rechnungen aber in der gleichen Weise beru¨ck-
sichtigt wird wie im Fall ohne Seitenwandkompression. Die durch die Seitenwandsto¨ße deutlich sta¨rkeren
Eckenwirbel auf der Rampenoberﬂa¨che werden durch die Interaktion mit dem zweiten Rampenstoß derart
versta¨rkt, dass sich das von den Wirbeln beeinﬂusste und abgelo¨ste Gebiet auf der zweiten Rampe u¨ber die
gesamte Breite des Einlaufs hinzieht. Daher ist fraglich, ob es korrekt ist, weiterhin den Transitionspunkt
mit dem Beginn der zweiten Rampe gleichzusetzen (vgl. auch Kapitel 5.4.3). Schwierig ist dies vor allem,
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Haube xL = 380 mm
























(b) 70 mm externe Seitenwandkompression
Abb. 3.13: Vergleich der Wanddruckverla¨ufe von Experimenten und CFD-Rechnungen fu¨r die Fa¨lle mit externer
Seitenwandkompression
weil durch die dreidimensionalen Eﬀekte in der Stro¨mung, die durch die Seitenwandkompression verur-
sacht werden, die Transition u¨ber die Breite des Einlaufs nicht mehr an der gleichen Stelle stattﬁnden wird.
Insgesamt la¨sst sich aber festhalten, dass der Einﬂuss der Transition recht gering ist. Fu¨r die Druckver-
la¨ufe im Isolatorbereich ergibt sich eine gute U¨bereinstimmung der numerischen und experimentellen
Ergebnisse wie die Abbildungen 3.13(a) und 3.13(b) zeigen. Auch die gemittelten Stro¨mungsgro¨ßen
und Leistungsparameter an der Schnittstelle zur Brennkammer, die in Tabelle 3.4 am Ende dieses
Abschnitts aufgefu¨hrt sind, geben keine u¨berma¨ßige Beeintra¨chtigung der Genauigkeit wieder. Mit Sei-
tenwandkompression bestehen die Hauptunterschiede der Stro¨mungsstrukturen im Isolator zwischen der
voll-turbulenten und der transitionellen Simulation lediglich in axialen Verschiebungen der Druckverla¨ufe,
wodurch auch bei diesen Fa¨llen die Messwerte in unterschiedlichen Bereichen auch von unterschiedlichen
Arten der CFD-Simulation besser angena¨hert werden.
Abschließend wurde noch ein Fall betrachtet, bei dem die Lippe stromauf verla¨ngert wurde, um das durch
die Seitenwandkompression mit angestellten Kompressionsﬂa¨chen erho¨hte Spillage zu verringern. Dies hat
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Haube xL = 340 mm
Abb. 3.14: Vergleich der Wanddruckverla¨ufe von Experiment und verschiedenen Simulationen des GK-01-Modells
mit stromauf verla¨ngerter Lippe
den Eﬀekt, dass der 2. Rampenstoß von der Lippe der Haube eingefangen wird, a¨hnlich wie es bei dem
neuen 3D-Einlauf durch die bewegliche Haube mo¨glich ist. Dies verursacht auf der Haubenoberﬂa¨che eine
Stoß-Grenzschicht-Interaktion (vgl. auch Abschnitt 6.2). Der Vergleich der Druckverla¨ufe von Experiment
und Rechnung ist dazu in Abbildung 3.14 illustriert.
Der Druckverlauf im vorderen Bereich der Haube zeigt starke Abweichungen zwischen dem Experiment
und der Simulation. Dabei ist die geringe Auﬂo¨sung der Druckmessungen zu beachten, wodurch die
Stro¨mungsstruktur vermutlich nicht hinreichend genau wiedergegeben wird. Dies du¨rfte zumindest
teilweise fu¨r die Abweichungen verantwortlich sein. Durch die Interaktion des Rampenstoßes mit der
Grenzschicht bildet sich dort eine Ablo¨seblase mit Separations- und Wiederanlegestoß aus, welche von der
Simulation auch wiedergegeben werden. Die Anzahl an Druckbohrungen in diesem Bereich reicht jedoch
anscheinend nicht aus, um diese Pha¨nomene, die in der Schlieren-Visualisierung durchaus sichtbar sind,
wiederzugeben (vgl. Abschnitt 5). Kleine Verschiebungen der Stro¨mungsstruktur in x-Richtung haben
bei den dort auftretenden Schwankungen sehr große Auswirkungen. Die Situation im hinteren Bereich
des Isolators wird hingegen deutlich besser angena¨hert, auch wenn die Diskrepanzen gro¨ßer sind als in
den anderen drei besprochenen Fa¨llen.
Es ist beim GK-01-Einlauf allgemein ein Problem, dass die Anzahl der Druckbohrungen relativ gering ist,
und dadurch die Stoßstrukturen, die in dem niedrigen aber langen Isolator dieser Konﬁguration ha¨uﬁge
Interaktionen mit den Wa¨nden bewirken, nicht mit ausreichender Genauigkeit aufgelo¨st werden ko¨nnen.
Auch hinsichtlich der Leistungsparameter des GK-01-Einlaufs, die in Tabelle 3.4 aufgelistet sind, ergibt sich
das Problem, dass die Stro¨mung mit einem vertikalen Pitotrechen in der Symmetrieebene nicht zufrieden-
stellend aufgelo¨st werden kann, besonders in den Fa¨llen mit Seitenwandkompression. Trotzdem ergibt sich
eine allgemein gute U¨bereinstimmung, sowohl bei der Wiedergabe der Stro¨mungsstruktur als auch im Hin-
blick auf die allgemeinen Performance-Parameter. Beim neuen 3D-Einlauf sollte sich bei beiden Punkten
eine Verbesserung ergeben. Zum einen machen sich Grenzschichteﬀekte aufgrund der gro¨ßeren Isolatorho¨-
he und geringeren -la¨nge weniger stark bemerkbar und es treten weniger Stoß-Grenzschicht-Interaktionen
auf. Zum anderen wird die Messwerterfassung durch eine ho¨here Dichte an Wanddruckbohrungen sowie
den Einsatz eines kreuzfo¨rmigen Druckmessrechens verbessert (vergleiche dazu die Kapitel 4.3 und 4.4).
Da gezeigt wurde, dass insbesondere die Seitenwandkompression wie auch der Fall eines unter die Haube
gehenden Rampenstoßes hinreichend gut dargestellt werden ko¨nnen und der 3D-Einlauf die beschriebe-
nen Verbesserungen bei der Messwerterfassung und durch die Isolatorgeometrie mit sich bringen sollte,
lassen diese Ergebnisse erwarten, dass die U¨bereinstimmung der Rechnungen mit den experimentellen
Ergebnissen mindestens gleichwertig, wahrscheinlich sogar besser ist.
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Experiment 30,4 0,117 0,090 0,732 0,914
TAU, turb. 28,3 0,112 0,081 0,661 0,911
TAU, trans. 29,4 0,130 0,087 0,714 0,919
340 mm
Experiment 34,2 0,209 0,118 0,950 0,942
Tau, turb. 33,5 0,177 0,115 0,938 0,935
ext. SWK, 80 mm 380 mm
Experiment 28,2 0,100 0,077 0,640 0,905
TAU, turb. 26,7 0,120 0,072 0,592 0,915
TAU, trans. 27,5 0,137 0,078 0,639 0,922
ext. SWK, 70 mm 380 mm
Experiment 29,4 0,092 0,071 0,610 0,900
TAU, turb. 28,1 0,114 0,066 0,551 0,912
TAU, trans. 29,3 0,121 0,071 0,581 0,915
Tab. 3.4: Vergleich der Performance-Parameter von Experimenten und CFD-Rechnungen verschiedener Konﬁgu-
rationen des GK-01-Modells
Die Ergebnisse der Quadﬂow-Rechnungen sind in Tabelle 3.4 nicht enthalten, da das Rechengebiet hier
nur bis zum Halsbereich ging und somit ein Vergleich mit den experimentellen Daten, die in der Ebene
des Pitotrechens bei x = 585 mm gemessen werden, nicht mo¨glich ist. Allgemein liegen die Werte des
statischen Druckverha¨ltnisses Πst bei allen Konﬁgurationen in den CFD-Rechnungen niedriger als in den
Experimenten, wobei die Diskrepanzen bei voll-turbulenten Rechnungen gro¨ßer sind als bei denjenigen
mit Transition. Der Totaldruckru¨ckgewinn πt wird in den Fa¨llen ohne Seitenwandkompression von den
turbulenten Rechnungen als zu niedrig vorhergesagt, wa¨hrend die Werte bei der Rechnung mit Transi-
tion ho¨her liegen. Fu¨r die Fa¨lle mit Seitenwandkompression liegen die Werte in den CFD-Simulationen
stets u¨ber denen der Experimente. Diese Beobachtungen spiegeln sich auch in dem aus dem Totaldruck-
ru¨ckgewinn bestimmten Wirkungsgrad der kinetischen Energie ηke wider. Hinsichtlich des Massenstroms
ergaben sich die gro¨ßten Unsicherheiten durch das Transitionsverhalten. Auch dies war ein Grund, der
fu¨r die Einfu¨hrung der beweglichen Haube beim 3D-Einlauf sprach, da dadurch das Massenfangverha¨ltnis
kontrolliert werden kann.
Vergleich mit anderen CFD-Rechnungen fu¨r den 3D-Einlauf bei Flugbedingungen
Um die Qualita¨t der Auslegungsrechnungen fu¨r den 3D-Einlauf bereits wa¨hrend der Auslegung direkt be-
urteilen zu ko¨nnen, wurden einige der Rechnungen der modiﬁzierten, endgu¨ltigen Einlaufkonﬁguration bei
Flugbedingungen von Nguyen [154] mit Quadﬂow nachgerechnet. Der Vergleich zwischen den Rechnungen
ist in Abbildung 3.15 dargestellt. Als Transitionsmodell wurde dabei ein 4-Gleichungs-SST-γ-Reθ-Modell
verwendet [127, 143].
Die Stro¨mung entlang der Haube wird in allen drei Fa¨llen nahezu identisch wiedergegeben, besonders
im stromab gelegenen Teil des Isolators (ab x ≥ 0,6 m). Im Bereich des beweglichen Teils der Haube
liegen die Druckwerte der Rechnung mit Transition um einen konstanten, aber geringen Betrag niedriger.
Auf der Rampenseite ergeben sich jedoch im internen Bereich einige Diskrepanzen, sowohl zwischen
den beiden Turbulenzmodellen, als auch zu dem Fall mit Transition. Diese betreﬀen vor allem die
starken Druckanstiege in den Bereichen der Stoß-Grenzschicht-Interaktion bei x ≈ 0,6 m und ab x > 0,7
m. Der Punkt, an dem der Haubenstoß auf die untere Wand triﬀt, liegt im Fall mit Transition etwa
10 mm weiter stromab als bei den vollturbulenten Rechnungen. Dies liegt am Zustand der Grenzschicht.
Direkt hinter der Schneide der Lippe ist die Grenzschicht bei der transitionellen Rechnung laminar und
damit du¨nner als im vollturbulenten Teil. Durch diese geringere Dicke ergibt sich auch ein geringfu¨-
gig kleinerer Stoßwinkel fu¨r den Rampenstoß. Deshalb triﬀt dieser dann etwas spa¨ter auf die untere Wand.
Zudem ergeben sich deutliche Unterschiede in der Wiedergabe des Gebiets der Stoß-Grenzschicht-
Interaktion des Rampenstoßes mit der Grenzschicht der unteren Wand. Hier ist es so, dass die TAU-
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TAU, turbulent (k?? + SST)
Quadflow, turbulent (SST)
Quadflow, Transitionsmodell
Abb. 3.15: Vergleich von TAU- und Quadﬂow-Rechnungen fu¨r die Flugbedingung mit Ma = 8 fu¨r xL = 360 mm
Rechnung mit dem k-ω+SST-Turbulenzmodell keine Ablo¨sung prognostiziert. Dies ist bei den beiden
Quadﬂow-Rechnungen anders, wo in beiden Fa¨llen eine kleine Ablo¨seblase vorhanden ist, die aber nur
sehr begrenzte Ausmaße hat. Allgemein kann man aber sagen, dass die verschiedenen Rechnungen durch-
aus a¨hnliche Ergebnisse produzieren. Insbesondere bei den massenﬂussgemittelten Durchschnittswerten im
Querschnitt der Schnittstelle zwischen Isolator und Brennkammer in Tabelle 3.5 sind die Abweichungen
ziemlich gering. Dies ist ein weiteres Indiz dafu¨r, dass mit der verwendeten Auslegungsmethodik ziemlich
verla¨ssliche Prognosen u¨ber das Leistungsvermo¨gen des Einlaufs erlangt werden ko¨nnen.
pBk, kPa Πst TBk, K Ma m˙Bk kg s
−1 MCR πt ηke
TAU, turb. (k-ω+SST) 44,2 37,8 848,6 3,56 0,427 0,963 0,404 0,977
RWTH, turb. (SST) 42,8 36,6 869,7 3,57 0,431 0,972 0,425 0,978
RWTH, Transitionsmodell 41,3 35,3 860,1 3,68 0,437 0,985 0,444 0,980
Tab. 3.5: Vergleich von TAU- und Quadﬂow-Rechnungen fu¨r den 3D-Einlauf fu¨r die Lippenposition xL = 360 mm
Vergleich mit Messergebnissen des 3D-Einlaufs
Im Nachhinein wurden die Auslegungsrechnungen nochmals durch den Vergleich mit den experimentellen
Ergebnissen des 3D-Einlaufs u¨berpru¨ft. Dazu wurden Rechnungen fu¨r verschiedene Lippenpositionen bei
beiden Windkanalbedingungen durchgefu¨hrt, die bei der Messkampagne mit dem 3D-Einlauf verwendet
wurden. Diese Bedingungen sind in Abschnitt 6.1 dargelegt. In Abbildung 3.16 ist der Vergleich fu¨r die
Lippenposition xL = 300 mm dargestellt, bei welcher der Fall eintritt, dass der Rampenstoß unter die
Haube geht und auf der dortigen Oberﬂa¨che mit der Grenzschicht interagiert. Darin ergibt sich eine
gute Na¨herung der voll-turbulenten CFD-Rechnung mit dem Windkanalexperiment. Insbesondere der
Verlauf auf der Rampenseite wird gut wiedergegeben, mit Ausnahme des Bereichs der Stoß-Grenzschicht-
Interaktion bei 550 < x < 600 mm, wo der von der Haube reﬂektierte Rampenstoß wieder auf die untere
Wand triﬀt.
Wie bereits in den vorher diskutierten Fa¨llen liegen die Ursachen fu¨r die Abweichungen darin, wie gut
die Stoß-Grenzschicht-Interaktion, bei welcher bei Windkanalbedingungen auch Ablo¨sung auftritt, mit
den gewa¨hlten numerischen Methoden erfasst werden kann. Auch die Vernachla¨ssigung der Transition
durch die voll-turbulente Berechnung hat hier einen Einﬂuss. Da es zum Transitionsverhalten keine
Anhaltspunkte aus den experimentellen Daten gibt (wie Abschnitt 6.7 zeigt, ist die Stro¨mung im
externen Bereich wohl komplett laminar, allerdings geben die Messdaten keine weiteren Informationen
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Abb. 3.16: Vergleich von Experiment und CFD fu¨r xL = 300 mm und Bedingung 1 mit Re∞,m = 2,6 · 106 m−1
u¨ber den Transitionspunkt), konnte dessen Einﬂuss fu¨r diese Konﬁguration nicht untersucht wer-
den. Es wurde zwar versucht, den Transitionspunkt aufgrund empirischer Relationen und U¨berlegungen
festzulegen. Dies fu¨hrte aber zu keinen brauchbaren Ergebnissen, weshalb diese auch nicht dargestellt sind.
Fu¨r die Lippenposition xL = 340 mm, ist der Vergleich von CFD-Rechnungen und Experiment in
Abbildung 3.17 aufgefu¨hrt. Darin ist auch ein von Nguyen [154] mit Quadﬂow berechneter Fall enthalten,
bei dem das bereits in den vorherigen Abschnitten erwa¨hnte SST-γ-Reθ-Transitionsmodell [127, 143]
verwendet wurde. Bei Windkanalbedingung geht bei dieser Konﬁguration die Stoßstruktur der Vorder-
kanten knapp an der Schneide der Haube vorbei, so dass ein geringer Spillage-Massenﬂuss entsteht.
Wie schon bei den vorher betrachteten Fa¨llen kann durch Verwendung des Transitionsmodell zwar in
einigen Bereichen eine bessere U¨bereinstimmung der Wanddruckverla¨ufe in der Symmetrieebene mit den
experimentellen Ergebnissen erzielt werden, aber insgesamt keine bessere Darstellung der Stro¨mung. Dies
wird auch anhand der gemittelten Werte der Stro¨mungsgro¨ßen in der Ebene des Druckmessrechens bei
x = 722,3 mm in Tabelle 3.6 ersichtlich.
Entlang der Haubenoberﬂa¨che wird der stromab kurz vor Ende des Isolators gelegene Bereich deutlich
























Abb. 3.17: Vergleich von Experiment und CFD fu¨r xL = 340 mm und Bedingung 1 mit Re∞,m = 2,6 · 106 m−1
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zeigt, und der in den Experimenten nicht vorhanden ist, taucht bei der Quadﬂow-Rechnung nicht auf.
Dem hingegen wird im vorderen Bereich der Haube (x < 670) mm der Wanddruckverlauf von der
voll-turbulenten Rechnung besser angena¨hert. Dies ist insofern u¨berraschend, als dass zu erwarten wa¨re,
dass die Grenzschicht, die in diesem Bereich zuna¨chst laminar ist, irgendwann umschla¨gt und somit
der Einﬂuss der Transition hier groß sein sollte. Insgesamt liefern jedoch beide Rechnungen eine gute
U¨bereinstimmung mit den experimentellen Ergebnissen.
Auf der Rampenseite sind die Unterschiede deutlich gro¨ßer. Der Punkt, an dem der Haubenstoß auf
die Rampenoberﬂa¨che triﬀt, wird in der transitionellen Rechnung genauer getroﬀen. Wie schon bei
xL = 300 mm liegt dies an der laminaren Grenzschicht auf der Oberﬂa¨che des beweglichen Teils
der Haube. Der durch die Interaktion des Lippenstoßes mit der Grenzschicht auf der unteren Wand
verursachte Druckanstieg wird jedoch bei beiden Rechnungen zuna¨chst zu hoch und dann zu niedrig
berechnet. Mit Ausnahme des Bereichs um x ≈ 650 mm liegt die transitionelle Rechnung jedoch na¨her an
den experimentellen Daten als die voll-turbulente TAU-Rechnung. Zum Ende des Isolators hin gleichen
sich die Werte der Wanddru¨cke bei beiden Rechnungen jedoch an, auch an der oberen Wand. Dies,
sowie die gute U¨bereinstimmung der Leistungsparameter, zeigt, dass die Annahme einer voll-turbulenten
Stro¨mung fu¨r die Auslegungsrechnungen berechtigt ist, um im Rahmen der Auslegung ausreichend genaue
Vorhersagen u¨ber das Leistungsvermo¨gen des Einlaufs zu erhalten.
Fu¨r die ho¨here Reynoldszahl von Re∞,m = 5,7 · 106 m−1 von Bedingung 2 ist der Vergleich von
Experiment und CFD fu¨r xL = 300 mm in Graphik 3.18 dargestellt. Hier gibt es insbesondere auf der
Rampenseite bis zu dem Punkt, an dem der Stoß vom festen Teil der Haube auftriﬀt, eine sehr gute
U¨bereinstimmung. Ab diesem Punkt ist die Stro¨mungsstruktur in der CFD-Rechnung etwas stromab
verschoben und der maximale Druck, der durch diese Stoß-Grenzschicht-Interaktion verursacht wird, wird
in der CFD-Simulation nicht erreicht. Auf der Haubenseite decken sich die Ergebnisse quantitativ weniger
gut, qualitativ wird der Verlauf jedoch hinreichend genau wiedergegeben. Etliche der Druckanstiege durch
Sto¨ße bzw. Stoß-Grenzschicht-Interaktionen werden entweder u¨ber- oder unterscha¨tzt. Das Druckniveau
allgemein wird jedoch einigermaßen korrekt wiedergegeben. Die Unterschiede zwischen Experiment
und CFD bei den gemittelten Stro¨mungsgro¨ßen und Leistungsparametern ist bei Bedingung 2 mit der
ho¨heren Reynoldszahl gro¨ßer als bei Bedingung 1. Die Abweichungen sind jedoch akzeptabel, auch weil
die numerischen Vorhersagen stets niedriger liegen als die experimentell bestimmten Werte.
Wie die Vergleiche der Wanddruckverla¨ufe und der gemittelten Stro¨mungsgro¨ßen und Leistungsparameter
(Tabelle 3.6) der verschiedenen Konﬁgurationen zeigt, gibt es trotz der beobachteten Abweichun-




















0.015 Haube xL = 300 mm
Experiment
TAU, turbulent
Abb. 3.18: Vergleich von Experiment und CFD fu¨r xL = 300 mm und Bedingung 2 mit Re∞,m = 5,7 · 106 m−1
67
3 Auslegung des 3D-Einlaufs




Experiment 38,3 0,47 0,231 0,97 0,975
TAU, turb. 37,4 0,43 0,236 1,00 0,972
2
Experiment 39,2 0,45 0,446 0,92 0,974
TAU, turb. 36,7 0,44 0,523 1,00 0,973
310 mm 1
Experiment 38,2 0,45 0,225 0,97 0,974
TAU, turb. 38,0 0,43 0,235 1,00 0,972
320 mm 1
Experiment 38,1 0,44 0,228 0,95 0,973
TAU, turb. 38,8 0,43 0,234 0,99 0,972
325 mm 1
Experiment 37,9 0,41 0,219 0,94 0,971
TAU, turb. 37,9 0,40 0,232 0,98 0,970
330 mm
1 Experiment 37,7 0,47 0,220 0,93 0,975
TAU, turb. 36,9 0,41 0,229 0,97 0,970
1, α = 6° Experiment 23,6 0,34 0,112 0,47 0,963
TAU, turb. 21,1 0,45 0,154 0,65 0,974
1, α = −6° Experiment 71,1 0,28 0,263 1,04 0,955
TAU, turb. 64,8 0,25 0,301 1,27 0,950
2
Experiment 39,0 0,44 0,452 0,95 0,973
TAU, turb. 36,5 0,43 0,513 0,98 0,972
340 mm 1
Experiment 36,6 0,47 0,212 0,90 0,973
TAU, turb. 35,4 0,41 0,223 0,94 0,971
Quadﬂow, trans. 32,6 0,45 0,221 0,94 0,971
Tab. 3.6: Vergleich der Performance Parameter von CFD und Experimenten fu¨r unterschiedliche Konﬁgurationen
und Bedingungen
Vorhersagen aus den CFD-Rechnungen bei Windkanalbedingungen, bei denen die gleichen Methoden
wie fu¨r die Auslegungsrechnungen verwendet wurden. Im Rahmen der Auslegungsrechnungen liegen die
Unterschiede in einem akzeptablen Rahmen. Dabei sind die Diskrepanzen vor allem auf die Annahme
voll-turbulenter Stro¨mung zuru¨ckzufu¨hren, da bei den vorliegenden Reynoldszahlen davon auszugehen
ist, dass sich ein betra¨chtlicher Teil des Einlaufs im laminaren oder transitionellen Regime beﬁndet. Auch
die Wahl des Turbulenzmodells selbst kann fu¨r Teile der Abweichungen verantwortlich sein. Wie die
Vergleiche aber auch gezeigt haben, liefert eine vereinfachte Anna¨herung des Transitionsverhalten durch
empirische Erfahrungswerte und U¨berlegungen keine Verbesserung der Genauigkeit und Verla¨sslichkeit
der Rechnungen gegenu¨ber der voll-turbulenten Rechnung. Das gleiche gilt auch fu¨r die Quadﬂow-
Rechnungen, bei denen ein Transitionsmodell verwendet wurde.
Wie es zu erwarten war, ist zudem ersichtlich, dass die U¨bereinstimmung mit den CFD-Simulationen
beim GK-3D-Einlauf gegenu¨ber dem alten 2D-Einlauf gesteigert werden konnte. Bei den im Vorfeld der
Auslegung durchgefu¨hrten Rechnungen zu den Voruntersuchungen mit dem GK-01-Einlauf, die zu Beginn
dieses Kapitels dargestellt wurden, waren die Abweichungen deutlich gro¨ßer. Dies liegt zum einen daran,
dass sich die Grenzschichteﬀekte bei der niedrigen Ho¨he des Einlaufs sta¨rker bemerkbar machen und
somit durch die getroﬀenen Annahmen bezu¨glich der Grenzschichtzusta¨nde und Transition auch in den
Ergebnissen widerspiegeln, vor allem bei den Wanddruckverla¨ufen. Bei den Leistungsparametern ist die
genauere U¨bereinstimmung zudem auch auf die verbesserten experimentellen Analysemo¨glichkeiten der
Isolatorstro¨mung mit dem neuen Druckmessrechen zuru¨ckzufu¨hren, da dieser eine bessere Erfassung der
gemittelten Stro¨mungsgro¨ßen u¨ber den Querschnitt ermo¨glicht.
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Die einzelnen Konﬁgurationen werden in erster Linie anhand ihrer Leistungsparameter verglichen. Dazu
werden in dem Querschnitt, der die Schnittstelle zwischen Isolator und Brennkammer darstellt, die
massenﬂussgemittelten Durchschnittswerte von aussagekra¨ftigen Gro¨ßen wie Druck, Temperatur oder
Totaldruckverha¨ltnis berechnet. Diese sind fu¨r die verschiedenen Konﬁgurationen in Tabelle 3.7 aufgefu¨hrt.
Allgemein fa¨llt auf, dass der Rampenwinkel einen deutlich gro¨ßeren Einﬂuss aufweist als der Grad der
Seitenwandkompression. Die Konﬁguration mit einer Seitenwandkompression von δSW = 7° und einem
Rampenwinkel von θR = 8° ergibt den besten Kompromiss. Mit Πst = 41,5 liegt das Kompressionsver-
ha¨ltnis sehr nahe dem anvisierten Zielwert von Πst = 42,5. Gleichzeitig liefert diese Konﬁguration den
ho¨chsten Totaldruckru¨ckgewinn πt und Wirkungsgrad der kinetischen Energie ηke, abgesehen von der
Konﬁguration mit θR = 5° und δSW = 10°, deren Kompressionsverha¨ltnis jedoch zu niedrig ist. Lediglich
die statische Temperatur liegt etwas unter dem Zielwert. Ein CAD-Modell dieser Konﬁguration ist in
Abbildung 3.19(a) zu sehen. Graphik 3.19(b) zeigt dazu eine isometrische Ansicht des Halbmodells des
berechneten Stro¨mungsfelds mit Darstellung der Machzahl.
δSW , ° θR, ° LR, mm OCR pBk, kPa Πst πt Ma TBk, K m˙Bk, kg s−1 MCR ηke
5
11 550 8,64 56,2 48,0 0,274 3,15 982,6 0,456 0,935 0,965
12 528 8,69 64,0 54,7 0,210 2,89 1083,5 0,452 0,943 0,956
6
9 550 8,67 48,1 41,1 0,324 3,36 906,0 0,443 0,945 0,970
10 534 8,70 54,6 46,7 0,293 3,21 964,3 0,451 0,948 0,967
11 509 8,68 60,0 51,2 0,254 3,06 1023,3 0,464 0,948 0,963
12 488 8,69 65,5 56,0 0,211 2,89 1087,3 0,460 0,959 0,956
7
8 550 8,70 48,6 41,5 0,344 3,37 901,2 0,449 0,961 0,972
9 521 8,69 51,2 45,7 0,305 3,28 941,5 0,445 0,958 0,968
10 496 8,69 56,4 48,2 0,278 3,16 989,0 0,461 0,951 0,966
11 475 8,70 60,7 51,9 0,242 3,03 1041,7 0,468 0,954 0,961
12 455 8,68 66,2 56,6 0,213 2,89 1095,0 0,463 0,966 0,957
8
7 544 8,69 43,1 36,8 0,340 3,46 865,6 0,433 0,941 0,972
8 514 8,70 48,7 41,6 0,321 3,33 919,7 0,455 0,950 0,970
9 488 8,70 54,2 46,3 0,298 3,21 965,2 0,464 0,958 0,968
10 465 8,69 60,5 51,7 0,237 2,99 1040,3 0,462 0,952 0,960
11 446 8,70 64,6 55,2 0,227 2,93 1077,5 0,452 0,962 0,959
12 428 8,69 69,5 59,4 0,203 2,82 1126,2 0,455 0,971 0,955
9
7 511 8,69 46,1 39,4 0,321 3,36 905,3 0,464 0,965 0,970
8 483 8,69 55,0 47,0 0,244 3,06 1006,3 0,460 0,943 0,961
9 459 8,68 59,6 50,9 0,237 2,99 1038,5 0,458 0,955 0,960
10 439 8,69 63,0 53,9 0,233 2,97 1062,4 0,458 0,955 0,960
11 421 8,70 68,1 58,2 0,213 2,86 1109,7 0,444 0,967 0,957
12 405 8,70 74,3 63,5 0,194 2,74 1165,3 0,458 0,974 0,953
10
5 550 8,69 38,9 33,3 0,357 3,49 854,1 0,450 0,944 0,972
6 513 8,69 44,5 38,1 0,349 3,44 878,2 0,459 0,961 0,969
7 483 8,70 49,6 42,4 0,292 3,26 949,7 0,443 0,942 0,967
8 457 8,69 58,4 49,9 0,227 2,98 1044,3 0,448 0,936 0,959
9 435 8,69 63,2 54,0 0,223 2,92 1071,5 0,453 0,945 0,958
10 416 8,69 67,9 58,1 0,215 2,86 1104,2 0,459 0,961 0,957
11 399 8,68 71,5 61,1 0,212 2,81 1150,1 0,445 0,970 0,956
12 385 8,70 79,5 68,0 0,184 2,65 1205,7 0,449 0,976 0,951
Tab. 3.7: U¨berblick u¨ber die Ergebnisse der Parameterstudie
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(a) CAD-Modell (b) Isometrische Ansicht des Stro¨mungsfeldes
Abb. 3.19: 3D-Ansichten des CAD-Modells und des Stro¨mungsfeldes der ausgewa¨hlten Konﬁguration mit
δSW = 7° und θR = 8°
Damit besta¨tigen sich die Erwartungen, dass eine Konﬁguration mit etwa gleich großen, aber gleichzeitig
mo¨glichst kleinen Kompressionswinkeln fu¨r die Rampe und die Seitenwa¨nde das beste Ergebnis liefern
wird, wobei zu beachten ist, dass hier lediglich die Stro¨mung betrachtet wird. Fu¨r eine genauere
Beurteilung wa¨re auch die Beru¨cksichtigung der vom Einlauf erzeugten Widersta¨nde vonno¨ten, die auch
von der Gro¨ße der u¨berstro¨mten Oberﬂa¨chen abha¨ngig sind. Eine derartige Bewertung wa¨re jedoch nur
im Rahmen einer Gesamtsystemanalyse sinnvoll, fu¨r die jedoch nicht die no¨tigen Daten der u¨brigen
Systemkomponenten vorliegen.
Dass das Temperaturniveau etwas niedriger liegt als der Zielwert von Tst = 1000 K, ist unter dem
Gesichtspunkt vertretbar, dass, wie die in Abbildung 3.20(a) dargestellte Temperaturverteilung zeigt, es
Gebiete mit deutlich heißerer Stro¨mung gibt, welche die Zu¨ndung des Brennstoﬀs garantieren sollten.
Auch die Druckverteilung zeigt, dass eine sehr inhomogene Stro¨mung mit starken Druckgradienten
vorliegt. Ebenso sind in den Machzahl- und Dichteverteilungen in Bild 3.20(b) große Unterschiede der
Stro¨mungsgro¨ßen u¨ber den Querschnitt vorhanden. Diese stark inhomogenen Stro¨mungsquerschnitte sind
Indizien dafu¨r, dass es starke Wirbelbildung im Einlauf gibt. Zudem werden diese auch durch Stoßfronten,
wie die durch den Isolator reﬂektierte Hauben-Stoßstruktur, verursacht.
Die Stro¨mungsstruktur in der Symmetrieebene ist durch die Verteilung von Machzahl, Druck und
Temperatur sowie ein Pseudo-Schlierenbild, bei dem die Stro¨mung mittels des Dichtegradienten ∇ρ
(a) Druck- (links) und Temperaturverteilung (rechts) (b) Machzahl- (links) und Dichteverteilung (rechts)
Abb. 3.20: Verteilung unterschiedlicher Stro¨mungsgro¨ßen im Querschnitt des Brennkammereintritts fu¨r die
Konﬁguration mit θR = 8° und δSW = 7°
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visualisiert wird, in den Abbildungen 3.21(a) bis 3.21(d) dargestellt. Die Stoßstrukturen, die durch
die Lippe sowie den festen Teil der Haube induziert werden, pﬂanzen sich durch den gesamten Iso-
lator bis in die Brennkammer fort. Dadurch ergeben sich ausreichend Hotspots, die eine Zu¨ndung
des Brennstoﬀs und damit des Triebwerks sicherstellen. Andererseits muss fu¨r das Gesamtmodell
auch u¨berpru¨ft werden, ob die Interaktion dieser Stoßstrukturen mit dem Zentralinjektor bzw. dem ein-





Abb. 3.21: Visualisierung der Stro¨mungsstruktur und Verteilung verschiedener Stro¨mungsgro¨ßen in der
Symmetrieebene
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Stoßinduzierte Ablo¨sung ist bei dieser Konﬁguration nicht vorhanden. Dies ist ebenfalls ein großer Vorteil
im Vergleich zu vielen der u¨brigen Konﬁgurationen, insbesondere denen mit großem Rampenwinkel. Hier
bildete sich in etlichen Fa¨llen eine durch den Lippenstoß verursachte Ablo¨seblase im Halsbereich. Dass
keine Ablo¨sung vorhanden ist, la¨sst sich daran erkennen, dass es keine Gebiete mit Ru¨ckstro¨mung, d.h.
mit Werten von u < 0 gibt. Wie die Darstellung der Isoﬂa¨che fu¨r Ma = 1 in Abbildung 3.22 zeigt, gibt
es auch nahezu keine Unterschallgebiete außerhalb der Grenzschichten. Lediglich im Bereich der Interak-
tion des Lippenstoßes mit der Grenzschicht auf der Isolatorunterseite gibt es kleine Unterschallgebiete.
Bei Konﬁgurationen mit ho¨heren Rampenwinkeln und somit auch einem sta¨rkeren Lippenstoß lo¨st die
Stro¨mung in diesem Bereich jedoch ab.
Abb. 3.22: Isoﬂa¨che zur Visualisierung von Unterschallgebieten
Es sind jedoch sehr starke Wirbel im Stro¨mungsfeld vorhanden. Durch die Interaktion des Rampenstoßes
mit den Seitenwandsto¨ßen bildet sich, wie auch im Falle des 2D-Einlaufs mit Seitenwandkompression,
eine Eckenstro¨mung wie sie in Kapitel 2.3.6 beschrieben ist. Die starken Verwirbelungen sind in Graphik
3.23(a) anhand des λ2-Kriteriums nach Jeong dargestellt [118]. Daru¨ber hinaus zeigen die Stromlinien in
Abbildung 3.23(b), wie sich die Wirbel auf das Stro¨mungsfeld auswirken.
Es bilden sich zwei gegenla¨uﬁg drehende Wirbelpaare aus, jeweils eins auf der Rampenoberﬂa¨che und
eines auf der Seitenwand. Auf der Rampe wandert ein Wirbel zur Symmetrieebene hin und interagiert
dort mit dem von der anderen Seite kommenden Wirbel. Der andere Wirbel dieses Paares bleibt in der
unteren Ecke des Einlaufs. Die beiden Wirbel auf der Seitenwand wandern beide nach oben, wobei einer
genau auf die Schneide der Haube triﬀt. Der andere wandert bis etwa zur halben Ho¨he der Seitenwand
aufwa¨rts. Durch den Beginn der Haube bzw. des internen Teils bilden sich jedoch weitere Wirbel, und
durch die Interaktion der Wirbel untereinander, sowie mit den Sto¨ßen im inneren Stro¨mungspfad, wird
die Stro¨mungsstruktur noch komplexer.
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(a) Wirbelstrukturen mittels des λ2-Kriteriums dargestellt
(b) Einﬂuss der Wirbel auf Stromlinien
Abb. 3.23: Visualisierung der Wirbelstrukturen im Stro¨mungsfeld
3.6 Modiﬁkation und endgu¨ltige Konﬁguration
Aufgrund des stark inhomogenen Stro¨mungsfeldes, besonders wegen der enormen Wirbelbildung, wurden
in mehreren Iterationen verschiedene Maßnahmen eingefu¨hrt, um die Performance und die Qualita¨t des
Stro¨mungsfeldes zu verbessern. Dies zielte in erster Linie darauf ab, die Sta¨rke der induzierten Wirbel zu
reduzieren. Dazu wurden alle Ecken mit Radien versehen, um die Interaktion von Rampen- und Seiten-
wandsto¨ßen, durch welche wiederum die starken Wirbel induziert werden, abzuschwa¨chen. Die unteren
Ecken des Fangquerschnitts werden mit einem Radius R = 50 mm versehen, der sich u¨ber die La¨nge der
Rampe auf R = 10 mm am Ende des konvergierenden Teils der Rampe verringert. Im internen Stro¨mungs-
kanal, sowohl auf Hauben- wie auf der Rampenseite, betra¨gt der Radius konstant R = 10 mm. Um einen
glatteren U¨bergang der Rampenstro¨mung in den Isolator zu ermo¨glichen, wurde die Expansionskante zwi-
schen der Rampe und den Seitenwa¨nden und dem Halsbereich ebenfalls abgerundet, mit einem Radius
von R = 1000 mm.
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(a) CAD-Modell (b) Isometrische Ansicht des Stro¨mungsfeldes
Abb. 3.24: 3D-Ansichten des CAD-Modells und des Stro¨mungsfeldes der modiﬁzierten Konﬁguration
Wa¨hrend eines Flugversuchs sind die Vorderkanten enormen Wa¨rmelasten ausgesetzt. Fru¨here Un-
tersuchungen zeigen, dass die Aufheizung der Vorderkanten der Seitenwa¨nde durch Erho¨hung des
Pfeilungswinkels Λ deutlich gesenkt werden kann. Bei diesem Einlauf ist wegen der no¨tigen Ho¨he des
Einlaufs jedoch keine nennenswerte weitere Steigerung der Pfeilung mo¨glich. Daher liegt am unteren
Ende der Seitenwa¨nde weiterhin ein Winkel von Λ = 45° an, der jedoch im Anschluss durch einen Radius
auf einen Winkel von Λ = 80° am oberen Ende erho¨ht wird. Dadurch wird auch ein nahtloser U¨bergang
in den Radius der oberen Ecken ermo¨glicht.
Um das Massenfangverha¨ltnis MCR noch weiter zu optimieren, wurde die Haube mit einer V-fo¨rmigen
Lippe versehen, welche mit einem Halbo¨ﬀnungswinkel von 30° an die Form der Stoßstruktur angepasst ist,
die aus der Interaktion des Rampenstoßes mit den Seitenwandsto¨ßen entsteht, und dadurch nicht eben
sondern V-fo¨rmig ist. Ein CAD-Modell des Einlaufs mit diesen Modiﬁkationen zeigt Bild 3.24(a). Der
dazugeho¨rige Stro¨mungspfad mit der berechneten Machzahlverteilung ist in Graphik 3.24(b) zu sehen.
Dabei beﬁndet sich die Haube in der Auslegungsposition mit xL = 350 mm, bei der fu¨r diesen Einlauf bei
der verwendeten Flugbedingung nahezu shock-on-lip herrscht.
Die Stro¨mungsstruktur in der Symmetrieebene ist anhand der Druck-, Temperatur- und Machzahlvertei-
lungen in Abbildung 3.25 sowie Pseudo-Schlierenbildern in Abbildung 3.26 dargestellt. Zur Quantiﬁzierung
des Einﬂusses der Wandtemperatur wurden auch Rechnungen mit einer Wandtemperatur von TW = 800
K durchgefu¨hrt. Die Ergebnisse dieser Rechnungen fu¨r die Stro¨mungsstruktur in der Symmetrieebene sind
als direkte Gegenu¨berstellung zu denjenigen mit TW = 300 K ebenfalls in den Abbildungen 3.25 und
3.26 enthalten. Fu¨r den Querschnitt der Schnittstelle von Isolator und Brennkammer bei x = 0,65 m ist
zudem der direkte Vergleich des Wandtemperatureinﬂusses fu¨r die Verteilungen von Druck, Temperatur,
Machzahl und Dichte in den Abbildungen 3.27(a) bis 3.27(d) gegeben.
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(a) pst-Verteilung, TW = 300 K
(b) pst-Verteilung, TW = 800 K
(c) Tst-Verteilung, TW = 300 K
(d) Tst-Verteilung, TW = 800 K
(e) Ma-Verteilung, TW = 300 K
(f) Ma-Verteilung, TW = 800 K
Abb. 3.25: Visualisierung der Stro¨mungstopologie und Verteilung verschiedener Stro¨mungsgro¨ßen in der
Symmetrieebene fu¨r die modiﬁzierte Konﬁguration bei TW = 300 K und 800 K 75
3 Auslegung des 3D-Einlaufs
(a) Pseudo-Schlieren, TW = 300 K
(b) Pseudo-Schlieren, TW = 800 K
Abb. 3.26: Visualisierung der Stro¨mungstopologie in der Symmetrieebene fu¨r die modiﬁzierte Konﬁguration bei
TW = 300 K und 800 K
(a) pst-Verteilung (b) Tst-Verteilung
(c) Ma-Verteilung (d) Dichte-Verteilung
Abb. 3.27: Stro¨mungsstruktur in der Brennkammereintrittsﬂa¨che fu¨r TW = 300 K und 800 K
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Bezu¨glich Ablo¨sung ist die Lage so, dass sich bei der modiﬁzierten Konﬁguration und TW = 300 K zwar ein
kleines Unterschallgebiet im Bereich der Stoß-Grenzschicht-Interaktion des Lippenstoßes mit der unteren
Wand bildet, wie die Isoﬂa¨che fu¨r Ma = 1 in Graphik 3.28(a) zeigt. Ablo¨sung liegt jedoch nicht vor, da
die x-Komponenten der Geschwindigkeitsvektoren der Stro¨mung stets positiv sind (u > 0). Die Gro¨ße
des Unterschallgebiets ist von der Wandtemperatur abha¨ngig. Wie der Vergleich der Isoﬂa¨chen in den
Abbildungen 3.28(a) und 3.28(b) illustriert, ist dieses fu¨r TW = 800 K merklich gro¨ßer. Bei dieser ho¨heren
Wandtemperatur entsteht in diesem Bereich auch eine kleine Ablo¨seblase. Das Ausmaß der Ablo¨sung ist
jedoch so gering, dass dies ohne weiteres tolerierbar ist.
(a) TW = 300 K
(b) TW = 800 K
Abb. 3.28: Isoﬂa¨che zur Visualisierung von Unterschallgebieten der endgu¨ltigen Einlaufkonﬁguration fu¨r beide
Wandtemperaturen
Die Erzeugung von Wirbelstrukturen wird durch die Modiﬁkationen deutlich verringert, auch wenn
weiterhin Wirbelstrukturen im Stro¨mungsfeld vorhanden sind. Wie den Darstellungen in den Bildern 3.29
und 3.30 zu entnehmen ist, sind vor allem die Wirbelstrukturen im externen Stro¨mungsbereich durch das
Abrunden der Ecken deutlich abgeschwa¨cht worden. Im internen Stro¨mungskanal ist weiterhin ein starker
Wirbel sichtbar, der in der oberen Ecke beim U¨bergang der Seitenwand in den Radius der Haube indu-
ziert wird und auch von den Stromlinien wiedergegeben wird. Die beiden durch die Eckenstro¨mung im
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(a) TW = 300 K
(b) TW = 800 K
Abb. 3.29: Darstellung der Wirbelstrukturen der modiﬁzierten Konﬁguration fu¨r beide Wandtemperaturen
externen Bereich erzeugten Wirbel, welche durch die Darstellung mittels des λ2-Kriteriums zwar noch er-
kennbar sind, haben kaum noch sichtbare Auswirkungen auf den Verlauf der Stromlinien in diesem Bereich.
Durch die Modiﬁkationen ergibt sich ein deutlich homogeneres Stro¨mungsfeld, das allerdings immer noch
deutliche Variationen der Stro¨mungsgro¨ßen u¨ber den Querschnitt entha¨lt. Durch die Modiﬁkationen wird
der Fangquerschnitts AC um etwa 10% von 22631 mm
2 auf 20406 mm2 verringert. Da sich durch die
Abrundung der Ecken in der Brennkammer jedoch auch der Querschnitt ABk der Schnittstelle von Iso-
lator und Brennkammer verkleinert, nimmt das Kontraktionsverha¨ltnis OCR nicht im gleichen Maße ab.
Dieses sinkt auf einen Wert von OCR = 8,12. Damit liegen die Werte zwar unter den urspru¨nglichen
Zielvorgaben fu¨r den Einlauf. Wie die Gegenu¨berstellung der Werte der eckigen und der endgu¨ltigen
Konﬁguration in Tabelle 3.8 zeigt, ergeben sich fu¨r die u¨brigen Stro¨mungsparameter Druck und Tem-
peratur nur geringfu¨gig niedrigere Werte. Wie zu Beginn des Kapitels bei der Deﬁnition der Vorgaben
des Einlaufs bereits erwa¨hnt, sind diese niedrigeren Werte durchaus akzeptabel, besonders in Anbetracht
der durch die Modiﬁkationen verbesserten Stro¨mungsqualita¨t und die damit einhergehenden deutlichen
Steigerungen des Totaldruckverha¨ltnisses und des Wirkungsgrades der kinetischen Energie. Auch die Re-
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(a) TW = 300 K
(b) TW = 800 K
Abb. 3.30: Darstellung der Homogenita¨t des Stro¨mungsfeldes anhand von Stromlinien und x-Schnitten mit
aufgepra¨gter Ma-Verteilung
duktion des Massenstroms durch den kleineren Fangquerschnitt fa¨llt durch die bessere Anpassung an den
Rampenstoß und dadurch mo¨gliche Minimierung des Spillage nur gering aus und fa¨llt hinsichtlich des
Leistungsvermo¨gens des Gesamtsystems nicht ins Gewicht. Wie bereits erwa¨hnt, wurde die Betriebsfa¨-
higkeit dieser Geometrie numerisch besta¨tigt, indem zum einen die Ergebnisse der Auslegungsrechnungen
als Eintrittsbedingung fu¨r Brennkammer-Rechnungen verwendet wurden und zum anderen die Geometrie
dieser endgu¨ltigen Einlaufskonﬁguration benutzt wurde, um nose-to-tail-Rechnungen des Gesamtsystems
durchzufu¨hren [172, 177, 187].
Konﬁguration pBk, kPa Πst πt Ma TBk, K m˙Bk, kg s
−1 MCR ηke
eckig, TW = 300 K 48,6 41,5 0,344 3,37 901,2 0,449 0,961 0,972
modiﬁziert, TW = 300 K 46,0 39,3 0,398 3,52 860,1 0,437 0,986 0,976
modiﬁziert, TW = 800 K 47,3 40,5 0,411 3,52 889,9 0,434 0,980 0,977




4.1.1 Hypersonischer Windkanal H2K Ko¨ln
Mit Ausnahme der Kalibriermessungen der statischen Drucksonden des Druckmessrechens (siehe Ab-
schnitt 4.4.6) im TMK, wurden alle Versuche im Hyperschallwindkanal H2K der Abteilung U¨berschall-
und Hyperschalltechnologie des DLR Ko¨ln [157] durchgefu¨hrt.
Beim H2K handelt es sich um einen sogenannten Druckspeicherwindkanal, d.h. dass der Windkanal
kontinuierlich mit Luft aus Drucklufttanks gespeist wird und somit lange Testzeiten im Gegensatz zu
Kurzzeitanlagen wie Stoßrohren mo¨glich sind. Der Aufbau des Kanals ist in Abbildung 4.1 schematisch
dargestellt, Abbildung 4.2 zeigt außerdem ein Foto des H2K in der Laborhalle. Im Versuchsbetrieb stro¨mt
die Luft aus den Druckspeichern zuna¨chst durch ein elektrisches Erhitzersystem. Dieses dient einerseits
zur Trocknung der Luft, um Kondensation bei der anschließenden Expansion in der Du¨se zu vermeiden,
und daru¨ber hinaus zur Aufheizung der Stro¨mung auf unterschiedliche Totaltemperaturen zur Einstellung
der gewu¨nschten Stro¨mungsbedingung. Nach Durchlaufen des Erhitzersystems wird die Stro¨mung u¨ber
ein 3/2-Wege-Ventil in die Expansionsdu¨se und weiter in die Messkammer geleitet. Anschließend wird
die Stro¨mung in einem Diﬀusor verzo¨gert, in einem Ru¨ckku¨hler abgeku¨hlt und ﬂießt dann weiter in
eine Vakuumkugel mit einem Volumen von 2000 m3. Die Gro¨ße der Vakuumkugel begrenzt auch die
Versuchsdauer: Wenn der Gegendruck in der Vakuumkugel und folglich in der Messkammer zu hoch wird,
bricht die Windkanalstro¨mung zusammen. Dies ist bei einem Messkammerdruck von etwa pMk = 2 kPa
der Fall, was, abha¨ngig von der Versuchsbedingung, eine maximale Versuchsdauer von 30 bis 35 s erlaubt.
Der H2K za¨hlt somit zu den Langzeitversuchsanlagen.
Die Du¨sen des H2K sind alle rotationssymmetrische, konturierte Lavaldu¨sen fu¨r feste Machzahlen. Es ste-
hen Du¨sen fu¨r Ma = 5,3; 6; 7; 8,7 und 11,2 mit einem Austrittsdurchmesser von jeweils D = 600 mm zur
Verfu¨gung, dazu noch eine kleinere Du¨se fu¨r Ma = 4,8 mit einem Austrittsdurchmesser von D = 300 mm.
Die maximale Leistung des elektrischen Erhitzersystems betra¨gt 5 MW. Damit ko¨nnen Totaltemperaturen
bis zu Tt0 = 1000 K erreicht werden. Der Totaldruck kann im Bereich bis zu pt0 = 4 MPa variiert werden.
Durch diese Gro¨ßen wird das Leistungsspektrum des H2K abgesteckt, welches folglich einen Reynoldszahl-
bereich von 2 · 106 m−1 < Re∞,m < 20 · 106 m−1 abdeckt. Dieser ist im Leistungsdiagramm in Abbildung
Abb. 4.1: Schematische Darstellung des Hyperschallwindkanals H2K des DLR in Ko¨ln
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Abb. 4.2: Foto des H2K in der Laborhalle Abb. 4.3: Leistungsdiagramm des H2K
4.3 dargestellt. Die darin dargestellten Linien fu¨r den Luftmassenstrom der Windkanalstro¨mung sowie den
Totaldruck repra¨sentieren jeweils die Kondensationsgrenze, d.h. diejenige Reynoldszahl (und daraus fol-
gender Totaltemperatur der Stro¨mung), fu¨r die bei gegebener Machzahl und Totaldruck bzw. Massenstrom
gerade noch keine Kondensation eintritt.
4.1.2 Du¨senkalibrierung
Durch den Einﬂuss der Grenzschicht in der Du¨se ergeben sich Unterschiede fu¨r die aerodynamische Du¨sen-
kontur gegenu¨ber der geometrischen. Dies verursacht geringe Abweichungen der tatsa¨chlichen Machzahl
der Du¨senstro¨mung von der nominellen Machzahl in Abha¨ngigkeit der Versuchsbedingung. Dieser Einﬂuss
auf die Austrittsmachzahl ist in erster Linie von der Grenzschichtdicke und damit von der Reynoldszahl ab-
ha¨ngig. Folglich fu¨hrt eine ho¨here Reynoldszahl mit entsprechend du¨nnerer Grenzschicht zu einer ho¨heren
realen Machzahl und umgekehrt. In Kalibrationsmessungen zur Quantiﬁzierung dieser Einﬂu¨sse wurde die
Re-Abha¨ngigkeit der Machzahl fu¨r die Du¨se fu¨r Ma = 7, die bei allen Versuchen dieser Arbeit zum Einsatz
kam, bestimmt zu Gleichung 4.1. Diese Beziehung sowie die Ma-Verteilung u¨ber den Austrittsquerschnitt
sind in den Abbildungen 4.4(a) und (b) dargestellt.
Ma = 6.9711 + 1.4464 · 10−2 ·Re− 3.1125 · 10−4 · (Re)2 (4.1)
(a) Re-Abha¨ngigkeit (b) Ma-Verteilung
Abb. 4.4: Ergebnisse der Du¨senkalibrierung
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Bei den verwendeten Bedingungen mit Re-Zahlen im Bereich von Re = 2,6− 5,8 · 106 m−1 (siehe Kapitel
5.1 und 6.1) liegt die tatsa¨chliche Machzahl somit im Bereich Ma∞ = 7.007− 7.045 und weicht somit um
maximal ΔMa = 0,6% von der nominellen Machzahl ab. Die Schwankungen von Ma u¨ber den Querschnitt
der Kernstro¨mung in der Du¨senaustrittsﬂa¨che betragen weniger als 1,5%.
4.2 Versuchsaufbau und Messtechnik
Der Versuchsaufbau, der fu¨r die Windkanalexperimente mit dem neuen 3D-Einlauf verwendet wurde, ist
in Abbildung 4.5 dargestellt und entspricht weitestgehend dem Aufbau, der sich bereits in vielen anderen
Forschungsprojekten fu¨r Einlaufuntersuchungen im H2K bewa¨hrt hat [85, 90, 98, 214]. Dieser wird
lediglich an die Besonderheiten des jeweiligen Modells angepasst, in diesem Fall z.B. der Mechanismus
zum Verfahren der Haube. Das Fehlen desselben ist auch der einzige Unterschied beim Aufbau fu¨r die
Voruntersuchungen mit dem GK-01-Modell.
Die Modelle werden im Windkanal mit Schwerthalterungen ﬁxiert. Bei Einlaufmodellen ist diese an der
Beruhigungskammer im Zulauf einer Drossel befestigt. Diese Drossel hat zur Aufgabe, den Gegendruck
der Brennkammer zu simulieren und fungiert gleichzeitig als Massenﬂussmeter. Das Einlaufmodell selbst
wird an dieser Beruhigungskammer festgeschraubt. Das Schwert wiederum ist an eine hydraulische
Verfahreinrichtung montiert. Mit dieser kann der Anstellwinkel wa¨hrend dem Versuch verfahren werden,
so dass auch so genannte alpha-sweeps gefahren werden ko¨nnen. Der Schiebewinkel kann lediglich manuell
durch die Drehung der Bodenplatte, auf der die Anstellwinkelvorrichtung montiert ist, variiert werden.
Es ist jedoch mo¨glich, ein dynamisches Verfahren des Schiebewinkels zu erreichen, wenn das Modell um
90° um seine La¨ngsachse gedreht wird. Das gesamte Modell inklusive des Schwerts kann durch dessen
Befestigung im H2K in x-Richtung verschoben werden und wird in der Regel so ausgerichtet, dass man
den gewu¨nschten Bereich, im Falle des Einlaufs die optisch zuga¨ngigen Bereiche im Isolator, in den





































Abb. 4.5: Schematische Darstellung des fu¨r die Experimente verwendeten Versuchsaufbaus im
Hyperschallwindkanal H2K
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Zur Durchfu¨hrung von Infrarot-Aufnahmen kann die Kamera entweder innerhalb des Windkanals in
einem belu¨fteten Beha¨lter eingebaut oder auf einem optischen Zugang in der Decke des Windkanals
montiert werden. In beiden Fa¨llen schaut man von oben auf das Modell. Die bevorzugende Option ergibt
sich dabei aus dem gewu¨nschten Bereich, der sichtbar sein, und der Auﬂo¨sung, die erzielt werden soll,
sowie dem verwendeten Objektiv.
Die Windkanalbedingung wird mittels Regelung des Luftzustroms und der Leistung der Erhitzer u¨ber
das Steuerpult des H2K eingestellt. Beim Starten des Kanals wird gleichzeitig das Messprogramm am
Steuercomputer fu¨r die Messtechnik gestartet. Die Pitot- und statischen Dru¨cke werden mit einer Pressure
Systems Inc. 8400 PSI-Anlage und 15-PSI-Modulen gemessen [3]. Der Zustand der Kanalstro¨mung wird
mittels zweier separater Drucksensoren, die den Totaldruck in der Beruhigungskammer vor der Du¨se
und den statischen Druck am Du¨senaustritt erfassen sowie durch Messung der Totaltemperatur in der
Ruhekammer mit einem Typ-K NiCrNi-Mantelthermoelement erfasst. Aus diesen Werten werden die
Machzahl und die Reynoldszahl der Stro¨mung hergeleitet. Daru¨ber hinaus werden die Positionen des
Drosselkegels, der Haube des Einlaufs und der Anstellwinkel mit Potentiometern erfasst. Um genaue
Messungen zu garantieren, wird das Modell vor jedem Versuch mit einer Winkellibelle ausgerichtet, da
dies eine ho¨here Genauigkeit verspricht als die Ausrichtung nach den Messwerten des Potentiometers.
Alle Messwerte der PSI-Anlage und u¨brigen Sensoren werden u¨ber eine zentrale Rechnereinheit erfasst,
welche auch die Kalibrierung der Sensoren steuert. Alle Sensoren werden an jedem Versuchstag vor
Durchfu¨hrung des ersten Versuchs kalibriert, oft werden im Tagesverlauf auch noch weitere Kalibrie-
rungen durchgefu¨hrt. Die Erfassung der Oberﬂa¨chentemperaturen mit der Infrarotkamera sowie der
Stro¨mungsvisualisierung mittels des Koinzidenz-Schlieren-Aufbaus erfolgt separat davon mit jeweils
einem eigenen Computer zur Steuerung und Messwertaufnahme.
Die folgende Auﬂistung gibt eine U¨bersicht u¨ber alle bei den Versuchen direkt gemessenen Gro¨ßen und
ihre Genauigkeiten:
• Totaldruck pt0, Genauigkeit Δpt0 = ±794 Pa = 0,0397% FS, FS = 2 MPa
• Totaltemperatur Tt0, ΔTt0 = ±5,5 K, Typ K, NiCrNi-Mantelthermoelement
• statischer Druck der Anstro¨mung p∞, Δp∞ = ±34 Pa = 0,0257% FS, FS = 130 kPa
• Druckmessungen im Modell mit der PSI-Anlage pPSI , ΔpPSI ± 100 Pa = 0,1% FS (FS = 100 kPa)
• Position des Drosselkegels xDr , ΔxDr ± 0,1 mm = 0,0667% FS (FS = 150 mm)
• Position der Haubenlippe xL, ΔxL ± 0,1 mm = 0,0667% FS (FS = 150 mm)
• Temperatur mit der Infrarot-Kamera TIR, ΔTIR ± 2 K = 0,4% FS, (FS = 500 K)
Die dabei aufgefu¨hrten Genauigkeiten sind den Herstellerangaben der einzelnen Gera¨te entnommen. Dar-
u¨ber hinaus werden die folgenden Daten zur besseren Charakterisierung der Kanalstro¨mung bestimmt:
• Machzahl Ma∞, ΔMa=∞± 0,05 = 0,714%
• Reynoldszahl Re∞,m
• dynamischer Druck q∞
Die Genauigkeiten werden hierbei durch eine Fehlerbetrachtung bestimmt. Dazu werden die Genauigkeiten
der Messgera¨te als systematische Fehler betrachtet und als Eingangsgro¨ßen fu¨r eine Fehlerfortpﬂanzungs-
rechnung gema¨ß Gleichung 4.2 [55] verwendet, um durch Variation der Genauigkeiten den maximalen
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Die weitere Auswertung der wissenschaftlichen Messdaten sowie die Genauigkeiten der Auswerteverfahren
werden im Abschnitt 4.4 detailliert erla¨utert.
4.3 Windkanalmodelle
4.3.1 Einlaufmodell GK-01
Das Einlaufmodell GK-01 stellt das Windkanalmodell des 2D-Einlaufs der ersten Leitkonﬁguration
des GRK dar (siehe Abschnitt 1.3.1) [90]. Zur Beru¨cksichtigung von Oﬀ-Design-Betriebsbedingungen
wurde als Auslegungspunkt eine Machzahl von Ma = 7,5 gewa¨hlt, anstelle der nominellen Machzahl
von Ma = 7. Die Rampenwinkel betragen θR1 = 9° und θR2 = 20,5° zur Horizontalen und wurden
unter Beru¨cksichtigung des Kriteriums von Oswatitsch zur Minimierung der Stoßverluste [76] mittels der
(a) isometrische Ansicht (b) GK-01 im H2K [90]
(c) La¨ngsschnitt
Abb. 4.6: Das Einlaufmodell GK-01
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Methode der Charakteristiken gema¨ß Anderson [13] bestimmt. Die Auslegungsmethode ist somit gleich
der des Einlaufs fu¨r die erste LAPCAT-M8-Konﬁguration [81]. Der Einlauf wurde im Maßstab 1:1,5
skaliert, so dass der Fangquerschnitt des Windkanalmodells AC = 100 x 100 mm
2 und der Querschnitt
am Brennkammereintritt ABk = 100 x 18 mm
2 betra¨gt. Die La¨nge betra¨gt 585 mm bis zur deﬁnierten
Schnittstelle mit der Brennkammer. Die Isolatorla¨nge wurde nach Formel 2.49 zu 158 mm abgescha¨tzt,
erwies sich jedoch als zu lang [90]. Das Windkanalmodell ist in verschiedenen Darstellungen in Abbildung
4.6 zu sehen. Weitere Darstellungen sind zudem in Anhang A aufgefu¨hrt.
Das Modell verfu¨gt u¨ber verschiedene Mo¨glichkeiten der Grenzschichtabsaugung, die von Ha¨berle unter-
sucht wurden [89, 90] und in der aktuellen Arbeit nicht verwendet wurden. Eine genauere Darstellung des
Einlaufmodells mit allen Abmessungen und Benennung der einzelnen Teile ist in Anhang A.4 zu ﬁnden.
Modiﬁzierung mit 3D-Einsa¨tzen
Als Voruntersuchung zur Auslegung des neuen 3D-Einlaufs wurden Messungen mit verschiedenen Ein-
sa¨tzen zur Seitenwandkompression sowie Variation der Innenkontraktion durchgefu¨hrt, deren Ergebnisse
in Kapitel 5.4.2 zu ﬁnden sind. Dabei wurde zum einen zusa¨tzliche interne Seitenwandkompression, als
Fortfu¨hrung bereits erfolgter Messungen von Ha¨berle [88, 90], und zum anderen externe Seitenwandkom-
pression betrachtet [103]. Der Hauptunterschied zwischen beiden Konﬁguration besteht darin, dass im
ersten Fall die zusa¨tzliche Seitenwandkompression auch eine Zunahme der Innenkontraktion bedingt, im
zweiten Fall jedoch kaum. Dem hingegen ist durch Vera¨nderung der Stoßlagen eine starke Zunahme des
Spillage-Massenstroms zu erwarten, weswegen durch Modiﬁkation der Haube auch die Lippenposition ver-
a¨ndert werden kann, was dann jedoch ebenfalls eine Zunahme der Innenkontraktion zur Folge hat. Die
Unterschiede der beiden Arten der Seitenwandkompression sind in Abbildung 4.7 zu sehen.
(a) ohne Seitenwandkompression (b) interne Seitenwandkompression (c) externe Seitenwandkompression
Abb. 4.7: Untersuchte Arten der Seitenwandkompression mit dem GK-01-Modell
v o r d e r s t e  L i p p e n p o s i t i o n  x  =  3 4 0  m m
h i n t e r s t e  L i p p e n p o s i t i o n  x  =  3 8 0  m m
AL,max
AL,min AH
Abb. 4.8: A¨nderung der Lippenposition
Bei beiden Varianten der Seitenwandkompression kann die Breite des Isolators jeweils auf bIso = 80 mm
und 70 mm reduziert werden. Die sich jeweils ergebenden Geometrien und Abmessungen sind in Anhang
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A.3 dargestellt. Die Lippenposition kann ausgehend von der urspru¨nglichen Lage in der Grundkonﬁgu-
ration des GK-01-Einlaufs bei xL = 380 mm in Schritten von Δx = 5 mm um bis zu 40 mm stromauf
verla¨ngert werden, wie in Abbildung 4.8 illustriert. Damit ergeben sich die in Tabelle 4.1 angegebenen
Werte fu¨r die Kontraktions- und Innenkontraktionsverha¨ltnisse der einzelnen Konﬁgurationen. Abbildung
4.9 zeigt, wie diese hinsichtlich des Kantrowitz-Limits als Kriterium fu¨r das Startverhalten liegen.
Konﬁguration Isolatorbreite, mm OCR
Innenkontraktion I fu¨r Lippenposition xL, mm
380 375 360 355 350 345 340
ohne SWK 100 6,45 1,19 1,25 1,49 1,58 1,67 1,77 1,88
ext. SWK
80 7,98 1,19 1,26 1,51 1,60 1,70 1,81 1,93
70 9,12 1,20 1,26 1,52 1,62 1,73 1,84 1,96
int. SWK
80 7,58 1,40 - 1,75 - 1,96 - -
70 8,65 1,60 - 2,00 - 2,25 - -
Tab. 4.1: U¨bersicht u¨ber die verschiedenen Konﬁgurationen des GK-01-Modells mit Seitenwandkompression
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Abb. 4.9: Relation der Innenkontraktionsverha¨ltnisse der verschiedenen 3D-Konﬁgurationen des GK-01-Modells
Messtechnik
Das Modell verfu¨gt u¨ber 42 statische Druckmessstellen, die alle entlang der Mittellinie auf der Ober- und
Unterseite platziert sind. Bei den Konﬁgurationen mit xL = 340 mm und 345 mm gibt es zwei zusa¨tzliche
Wanddruckbohrungen auf der Haubenseite. Die genauen Koordinaten der einzelnen Druckbohrungen sind
in Anhang A.1 aufgefu¨hrt. An der Schnittstelle von Isolator und Brennkammer bei x = 585 mm ist zudem
ein Pitotrechen mit 5 Pitotro¨hrchen integriert, die mit einem Abstand von 3,5 mm u¨ber die Isolatorho¨he
verteilt sind, wobei das oberste und unterste Ro¨hrchen jeweils 2 mm von der Wand entfernt sind. Dieser
kann aus der Lage auf der Mittellinie um jeweils Δz = ±25 mm nach links und rechts verschoben werden.
Fu¨r optische Untersuchungen verfu¨gt das Modell u¨ber zwei Sichtfenster, mit denen der Großteil des
internen Stro¨mungskanal betrachtet werden kann. Mit Quarzglas-Fenstern bestu¨ckt, werden diese fu¨r
Schlieren- bzw. Schattenaufnahmen verwendet mit dem in Abschnitt 4.4.1 beschriebenen Koinzidenz-
Schlieren-Aufbau. Die Doppelrampe im externen Teil des Einlaufs kann zudem komplett durch einen
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Einsatz aus PEEK ersetzt werden, damit mittels IR-Thermograﬁemessungen die Oberﬂa¨chentemperatur-
verteilung und daraus die Wa¨rmelasten der externen Rampe nach dem in Abschnitt 4.4.8 beschriebenen
Verfahren bestimmt werden ko¨nnen.
4.3.2 Windkanalmodell GK-3D
Basierend auf der Auslegung in Abschnitt 3 wurde das Windkanalmodell GK-3D entwickelt, das in Ab-
bildung 4.10 schematisch und in den Bildern 4.11(a) und 4.11(b) fotographisch dargestellt ist. Weitere
Darstellungen des Modells mit Bezeichnung der einzelnen Baugruppen ﬁnden sich zudem in Anhang C.
Wie in Abschnitt 3 erla¨utert, wurde die Geometrie so bestimmt, dass es mo¨glich ist, ein Windkanalmodell




































(c) Schnitt- und Frontansicht
Abb. 4.10: Schematische Darstellung des 3D-Einlaufs
(a) GK-3D im H2K (b) Verfahrmechanismus der Haube




Die verfahrbare Haube, u¨ber die der GK-3D-Einlauf als Startmechanismus verfu¨gt, kann um
ΔxL = 150 mm in axialer Richtung bewegt werden. Gema¨ß der Konvention xL in den Abbildungen 4.10 und
4.12(a) ist am Auslegungspunkt, bei dem fu¨r die Windkanalbedingung mit Ma = 7 shock-on-lip herrscht,
die Lippenposition xL = 330 mm. Das Innenkontraktionsverha¨ltnis I =
AL
AH
betra¨gt in diesem Fall I = 2,3.
Zum Starten kann die Haube bis auf xL = 450 mm nach Hinten gefahren und die Innenkontraktion auf
I = 1,3 reduziert werden. Dieser Wert liegt damit unterhalb des Kriteriums von Kantrowitz und Donald-
son [121] zum Starten des Einlaufs. Es ist jedoch zu erwarten, dass das kritische Kontraktionsverha¨ltnis
eher im Bereich von I ≈ 2 liegen wird, gema¨ß der Korrelation von Sun und Zhang [208]. Die maximal
mo¨gliche Innenkontraktion bei der Lippenposition xL = 300 mm liegt bei I = 2,6. Bild 4.12(b) stellt diese
Verha¨ltnisse graphisch dar.
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xL = 300 mm
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Abb. 4.12: Relation der Innenkontraktionsverha¨ltnisse der unterschiedlichen Konﬁgurationen des 3D-Einlaufs
Messtechnik
Das GK-3D-Modell verfu¨gt u¨ber insgesamt 55 Wanddruckbohrungen. Davon beﬁnden sich 43 auf der
Mittellinie des Einlaufs, die sich wie folgt aufteilen: 30 auf der Rampenseite, 4 im beweglichen und 9 im
festen Teil der Haube. Die u¨brigen 12 Druckbohrungen teilen sich auf zwei Querschnitte bei x = 500 und
590 mm mit jeweils 6 radial um den Umfang herum verteilten Messstellen auf. Dabei beﬁndet sich jeweils
eine Bohrung in der Mitte der Seitenwand sowie in den oberen und unteren Eckenradien. Die Positionen
der Druckmessstellen auf der Mittellinie sowie in den beiden Querschnitten sind graphisch in Abbildung
4.13 dargestellt. Die genauen Koordinaten der Wanddruckbohrungen entlang der Mittellinie und in den
beiden Querschnitten mit radial verteilten Wanddruckbohrungen sind in den Tabellen C.1 und C.2 in
Anhang C aufgelistet.
Außerdem ist ein kreuzfo¨rmiger Druckmessrechen am Ende des Modells in den Isolator integriert, an der
Position x = 722,3 mm. Abbildung 4.14 zeigt eine schematische Darstellung des Druckmessrechens in Bild
4.14(a) und ein Foto des Druckmessrechens integriert in den Isolator des Einlaufs (Bild 4.14(b)). Im Gegen-
satz zum Pitotkamm des GK-01-Einlaufs verfu¨gt der neue Druckmessrechen nicht nur u¨ber Pitotro¨hrchen,
sondern auch u¨ber statische Drucksonden, mit denen der statische Druck in der freien Isolatorstro¨mung
gemessen werden kann. Diese statischen Drucksonden sind dem Design von Pinckney nachempfunden
[167, 168]. Insgesamt verfu¨gt der Rechen u¨ber 10 Pitotro¨hrchen und 11 statische Drucksonden, wobei sich
auf dem horizontalen Ast 6 Pitotro¨hrchen und 7 statische Drucksonden und auf dem vertikalen Teil 4
Pitotro¨hrchen und 5 statische Drucksonden beﬁnden. Die genaue Lage der Pitotro¨hrchen und statischen
Drucksonden des Druckmessrechens ist in Tabelle C.3 in Anhang C aufgelistet.
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Abb. 4.13: Lage der Druckmessstellen entlang der Mittellinie und den Querschnitten mit radial verteilten
Druckbohrungen im GK-3D-Modell
(a) schematische Darstellung (b) integriert im Isolator
Abb. 4.14: Der Druckmessrechen des GK-3D-Einlaufs mit Pitotro¨hrchen und statischen Drucksonden
Der neue Druckmessrechen bietet mehrere Vorteile. Damit ko¨nnen nun auch Proﬁle u¨ber die Breite des
Isolators gemessen werden, und man ist nicht auf Pitotdruckproﬁle beschra¨nkt sondern erha¨lt auch Aus-
sagen u¨ber die statische Druckverteilung im Isolatorquerschnitt. Außerdem erlaubt der Druckmessrechen
eine deutlich verbesserte Genauigkeit bei der Ableitung der Machzahlproﬁle im Isolator, welche u¨ber das
Verha¨ltnis pPitotpst von Pitot- und statischem Druck geschieht. Dafu¨r ko¨nnen nun die Werte der statischen
Drucksonden verwendet werden und es muss nicht mehr auf die Wanddru¨cke zuru¨ckgegriﬀen werden.
Besonders u¨ber die Breite des Isolators bietet dies die Mo¨glichkeit einer sehr hohen Genauigkeit, da die
Verteilung der Pitotro¨hrchen und statischen Drucksonden nicht symmetrisch, sondern antisymmetrisch
zur La¨ngsachse des Einlaufs ist. Dadurch kann bei einer symmetrischen Stro¨mung, die bei den Wind-
kanaluntersuchungen in den meisten Fa¨llen vorliegt, der Pitot- und statische Druck jeweils in gleichem
Abstand zur Symmetrieebene und damit quasi an der gleichen Position gemessen werden. Dies ist in Bild
4.15 skizziert. Das genaue Design der statischen Drucksonden, die Kalibrierung und die Auswertung der
Messungen ist in den Abschnitten 4.4.3 bis 4.4.6 beschrieben.
Insgesamt wurde durch die Anzahl und Verteilung der Druckmesspunkte und daraus resultierende ho¨here
Auﬂo¨sung die Erfassung der Stro¨mung deutlich verbessert. Durch die radial verteilten Druckbohrungen
und den horizontalen Ast des Druckmessrechens ko¨nnen auch Eﬀekte u¨ber die Breite des Isolators erfasst
werden. Zudem liegen die Wanddruckbohrungen im internen Bereich sehr viel na¨her zusammen. Auf der
Rampenseite betragen die Absta¨nde zwischen den Druckbohrungen in der Regel 10 mm und im festen
Teil der Haube 15 mm. Damit sollte eine genaue Wiedergabe der Stoßstrukturen gewa¨hrleistet sein, im
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Gegensatz zum GK-01-Modell, bei dem der Vergleich von CFD-Simulationen und Experimenten zeigte,
dass der Shock-train teilweise nur unzureichend erfasst werden kann.
Abb. 4.15: Verteilung von Pitotro¨hrchen und statischen Drucksonden im Druckmessrechen
4.4 Auswertung und Darstellung der Messdaten
Zur Charakterisierung des Betriebsverhaltens und der Stro¨mung des Einlaufs werden bei den Windkanal-
versuchen die folgenden Daten erfasst bzw. durch Weiterverarbeitung ermittelt:
• Stro¨mungsvisualisierung mittels Schlieren- bzw. Schattenaufnahmen
• Wanddruckverla¨ufe der Mittellinie und der Querschnitte mit radial verteilten Druckbohrungen
• Pitot- und statische Druckproﬁle des Druckmessrechens am Isolatorausgang
• Ableitung von Machzahlproﬁlen
• Bestimmung der statischen Druckverha¨ltnisse, Totaldruckru¨ckgewinne und Wirkungsgrade
• Berechnung der Massenstro¨me und Massenfangverha¨ltnisse
• Bestimmung von Wa¨rmelasten durch Infrarot-Thermographie
Die folgenden Abschnitte erla¨utern die einzelnen Messtechniken und Methoden, mit denen die jeweiligen
Gro¨ßen gemessen und ausgewertet werden.
4.4.1 Koinzidenz-Schlieren-Optik
Die Visualisierung der Windkanalstro¨mung ist am H2K durch Schlierenaufnahmen mo¨glich. Diese Mess-
technik basiert zuna¨chst auf dem Schatten-Prinzip, d.h. die Stro¨mung durch A¨nderungen des Brechungs-
index n sichtbar zu machen [144]. Dies ist mo¨glich, weil der Brechungsindex direkt proportional zu den
Dichtegradienten in der Stro¨mung ist. Dadurch werden Lichtstrahlen, die durch die Stro¨mung gehen, in
Bereichen mit unterschiedlichen Dichtegradienten auch unterschiedlich stark abgelenkt, wodurch sich eine
relative A¨nderung der Lichtintensita¨t ΔII ergibt und diese Bereiche heller oder dunkler erscheinen. Dieser














Dabei ist l der Abstand der Betrachtungsebene vom Stro¨mungsfeld. Nach diesem Prinzip ko¨nnen
Gebiete mit Dichtea¨nderungen detektiert werden. Dies betriﬀt Stro¨mungspha¨nomene wie beispielsweise
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Verdichtungssto¨ße, Ablo¨segebiete, Transition oder Expansionswellen. Zur Anwendung dieses Prinzips
genu¨gt ein einfacher Aufbau bestehend aus einer Lichtquelle, einer Linse, die einen parallelen Lichtstrahl
in die Messstrecke erzeugt, sowie eine weitere Linse nach Durchqueren der Messstrecke, die den Lichtstrahl
auf eine Kamera als Bilderfassungssystem fokussiert. Die Empﬁndlichkeit eines derartigen Systems la¨sst
sich durch eine einfache Modiﬁkation deutlich erho¨hen. Durch das Platzieren einer scharfen Kante
im Fokussierungspunkt der Betrachtungsebene wird ein Teil des Lichts, das auf die Kamera triﬀt,
abgeschnitten. Dadurch werden die relativen Intensita¨tsunterschiede, die sich durch Verschiebungen
der Lichtstrahlen durch die Dichtea¨nderungen im betrachteten Medium ergeben, vergro¨ßert. Dies ist
jedoch abha¨ngig davon, in welcher Richtung die Strahlen abgelenkt werden [144]. Die Kante muss
dementsprechend so platziert werden, dass die Intensita¨tsa¨nderungen maximiert werden. Ein solcher
Aufbau wird als Schlieren-System bezeichnet.
Am H2K ist ein sogenanntes Koinzidenz-Schlierensystem vorhanden. Dies bedeutet, dass der Lichtstrahl
die Messstrecke zweimal durchquert und dazwischen von einem Spiegel an der Ru¨ckwand der Messkammer
reﬂektiert wird. Dadurch wird der Lichtstrahl doppelt so stark abgelenkt, was eine ho¨here Empﬁndlichkeit
der Schlierenaufnahmen bedeutet, insbesondere in Anbetracht der niedrigen Dichten, die generell im H2K
vorherrschen. Der theoretische Aufbau eines solchen Systems ist in Abbildung 4.16(a) und der Aufbau,















(a) Theoretischer Schlierenaufbau nach [144]: mit








(b) Schlierenaufbau am H2K
Abb. 4.16: Koinzidenz-Schlierenaufbau zur Stro¨mungsvisualisierung (u¨bernommen von Ha¨berle [90])
Bei Einlaufuntersuchungen, bei denen die Stro¨mung im Isolator mit dieser Technik visualisiert werden
soll, besteht stets das Problem, dass der Lichtstrahl zusa¨tzlich zu den Sichtfenstern des Windkanals auch
noch die Fenster im Einlaufmodell selber passieren muss. Allerdings ist es nicht mo¨glich, die Fenster beim
Einbau in das Modell absolut parallel auszurichten. Auch die Ausrichtung des Modells selber ist zwar mit
einer hinsichtlich der Aerodynamik vo¨llig ausreichenden Genauigkeit mo¨glich, aber die Abweichungen ko¨n-
nen dennoch groß genug sein, dass sich durch die nicht exakt senkrecht zum Lichtstrahl stehenden Fenster
merkliche Einﬂu¨sse ergeben. Aus diesem Grund liefern Schlierenaufnahmen bei den durchgefu¨hrten Unter-
suchungen keine brauchbaren Ergebnisse, sodass die Schlierenkante aus dem Strahlengang herausgedreht
und lediglich Schattenaufnahmen aufgenommen wurden. Ein weiteres Problem, besonders bei der Mess-
kampagne mit dem GK-3D-Modell bei dem ho¨here Totaltemperaturen der Windkanalstro¨mung verwendet
wurden, stellt die Aufheizung der Sichtfenster dar, wodurch sich ebenfalls eine A¨nderung des Brechungs-
index ergibt. Dadurch verschwimmen die sichtbaren Strukturen u¨ber den Verlauf eines Versuchs hinweg




Wie bereits erwa¨hnt, verfu¨gen beide verwendete Einlaufmodelle u¨ber Druckmessbohrungen entlang der
Mittellinie zur Bestimmung des Verlaufs der statischen Dru¨cke entlang der Hauben- und Rampenoberﬂa¨-
che des Einlaufs. Beim 3D-Einlauf gibt es zusa¨tzlich noch zwei Querschnitte Q1 bei x = 500 mm und Q2
bei x = 590 mm mit radial um den Umfang herum verteilten Druckmessbohrungen, mit denen ermittelt
wird, wie stark der Druck u¨ber die Querschnitte durch die dreidimensionale Kontur beeinﬂusst wird.
Ebenso kann dadurch u¨berpru¨ft werden, ob die Stro¨mung auch tatsa¨chlich symmetrisch ist, bzw. ob das
Modell korrekt ausgerichtet ist. Wanddruckmessungen spielen bei aerodynamischen Untersuchungen oft
eine sehr wichtige Rolle, da diese Druckbohrungen, im Gegensatz zu den im Anschluss beschriebenen
Druckmessrechen, die Stro¨mung nicht beeinﬂussen. Wichtig ist dabei, dass die Bohrung senkrecht zur
Stro¨mungsgeschwindigkeit ausgerichtet ist. Die Grenzschicht hat auf die Messungen keinen Einﬂuss, da
der Druck in der Grenzschicht durch die Stro¨mung außerhalb der Grenzschicht aufgepra¨gt wird und die
Grenzschicht u¨ber ihre Dicke gema¨ß dem Haupttheorem der Grenzschichttheorie isobar ist [144].
Dargestellt werden die gemessenen Wanddru¨cke stets dimensionslos durch die Normierung der Wanddru¨cke








vorgezogen, da dann lediglich der Totaldruck der Windkanalstro¨mung als weitere gemessene
Gro¨ße und somit auch als Fehlerquelle auftritt.
Die Werte der Druckbohrungen auf beiden Seiten der Symmetrieebene in den Querschnitten Q1 und Q2
weisen in den Versuchen Abweichungen von maximal ±5% auf. Dies ist in Abbildung 4.17 dargestellt.
In der Diskussion der Ergebnisse wird immer jeweils alleine der Mittelwert der beiden Seiten dargestellt,





















Abb. 4.17: Darstellung der Druckmesswerte in den Querschnitten Q1 und Q2
4.4.3 Messungen der Druckmessrechen
Wie schon bei der Beschreibung der Modelle erwa¨hnt, verfu¨gen beide Einlaufmodelle zur besseren
Charakterisierung der Stro¨mung u¨ber den Querschnitt im stromab gelegenen Teil des Isolators u¨ber
Druckmessrechen mit Pitotro¨hrchen und, im Falle des 3D-Einlaufs, auch mit statischen Drucksonden. Pi-
totro¨hrchen sind parallel zur Stro¨mung ausgerichtete Ro¨hrchen mit einer Bohrung im vorderen Staupunkt,
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Abb. 4.18: Abgelo¨ster Stoß vor einem
Pitotro¨hrchen
durch welche der Druck gemessen wird. Bei einer Unterschallstro¨-
mung, in der die Stro¨mung im Pitotro¨hrchen einfach zum Stillstand
gebracht wird, wird somit der Gesamtdruck der Stro¨mung gemessen.
Bei U¨berschall bildet sich ein abgelo¨ster Stoß vor dem Pitotro¨hr-
chen, durch den die Stro¨mung auf Unterschall verzo¨gert wird, be-
vor sie in das Ro¨hrchen eintritt. Somit wird nicht der Gesamtdruck
der freien Stro¨mung, sondern derjenige hinter dem abgelo¨sten Stoß
gemessen. Dieser Sachverhalt ist in Abbildung 4.18 dargestellt. Die
Funktionsweise der statischen Drucksonden im GK-3D-Einlauf ist
in Abschnitt 4.4.6 erla¨utert. Fu¨r die graphische Darstellung werden
sowohl die Pitot- als auch die statischen Dru¨cke wie die Wanddru¨cke
mit dem Totaldruck der Windkanalstro¨mung normiert.
4.4.4 Ableitung der Machzahl
Eine wichtige Gro¨ße zur Beurteilung des Leistungsvermo¨gens eines Einlaufs stellt die Machzahl am Ein-
tritt in die Brennkammer dar. Diese beeinﬂusst die Verbrennung erheblich und somit auch die Eﬃzienz
des kompletten Antriebssystems. Die Machzahl an jedem beliebigen Punkt in einer Stro¨mung kann aus
dem Verha¨ltnis von und statischem Druck und Pitotdruck an diesem Punkt gewonnen werden. Dabei
muss zwischen zwei Fa¨llen unterschieden werden: Bei Unterschall gilt pPitotpst ≤ 1,8939, und man kann die
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Im ebenfalls mo¨glichen Fall, dass der Pitotdruck unter den Wert des statischen Drucks sinkt, d.h.
pPitot
pst
< 1, liegt ein Ablo¨segebiet vor. In diesem Fall wird die Machzahl zu Ma = 0 gesetzt, auch wenn
die Machzahl physikalisch nicht gleich null ist, sondern lediglich die wandparallele Komponente der
Stro¨mungsgeschwindigkeit einen negativen Wert annimmt.
Das Problem und gleichzeitig auch die gro¨ßte Unsicherheitsquelle bei dieser Methode liegen darin, dass es
nicht mo¨glich ist, den Pitot- und statischen Druck an der gleichen Stelle zu messen. Somit kann es zu einer
gewissen Abweichung zwischen dem zur Berechnung verwendeten und dem tatsa¨chlich am Pitotro¨hrchen
vorhandenen statischen Druck kommen.
Der Pitotrechen des GK-01-Einlaufs verfu¨gt u¨ber 5 gleichma¨ßig u¨ber die Ho¨he des Isolators verteilte Pi-
totro¨hrchen, aber keine statischen Druckmesspunkte. Daher muss auf die Messwerte der na¨chstgelegenen
Wanddruckbohrungen zuru¨ckgegriﬀen werden, die auf Ho¨he des Einlasses der Pitotro¨hrchen jeweils auf
der Ober- und Unterseite liegen. Bei der Machzahl-Berechnung wird fu¨r die beiden a¨ußeren Messstellen
jeweils alleine der na¨herliegende Wanddruck verwendet und fu¨r das mittlere Pitotro¨hrchen der Mittelwert
aus oberem und unterem Wanddruck. Bei der Betrachtung der Genauigkeit muss daher zusa¨tzlich zum
absoluten Fehler der PSI-Messung von ±100 Pa nun noch ein Wert fu¨r diese Variation des statischen
Druckes angenommen werden. Fu¨r diesen ist eine Abweichung von ±10% eine sinnvolle Abscha¨tzung,
wobei zu beachten ist, dass die Abweichung bei den nahe der Wand liegenden Pitotro¨hrchen geringer zu
erwarten ist als bei den drei Ro¨hrchen in der Mitte.
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Der GK-3D-Einlauf verfu¨gt, wie schon in Abschnitt 4.3.2 beschrieben, u¨ber einen kreuzfo¨rmigen Druck-
messrechen, der nicht nur u¨ber Pitotro¨hrchen sondern auch u¨ber statische Drucksonden verfu¨gt, um die
Isolatorstro¨mung mit noch ho¨herer Genauigkeit charakterisieren zu ko¨nnen. Die Funktionsweise dieser
statischen Drucksonden ist in Abschnitt 4.4.6 geschildert. Damit ko¨nnen nun auch statische Druckproﬁle
erstellt werden und es ko¨nnen fu¨r alle drei Gro¨ßen auch horizontale Proﬁle u¨ber die Breite des Isolators ge-
messen werden. Die antisymmetrische Verteilung von Pitotro¨hrchen und statischen Drucksonden u¨ber die
Horizontale ermo¨glicht es zudem, den Pitotdruck und den statischen Druck im gleichen Abstand von der
La¨ngsachse des Einlaufs auf beiden Seiten zu messen. Unter der Annahme, dass die Stro¨mung im Einlauf
symmetrisch ist, misst man somit beide Dru¨cke an der gleichen Stelle und kann somit sehr genaue Mach-
zahlproﬁle u¨ber die Breite des Einlaufs bestimmen. Bei den vertikalen Proﬁlen ist dies nicht der Fall - hier
wird der statische Druck an jedem Pitotro¨hrchen aus den zwei na¨chstgelegenen statischen Druckmessstel-
len interpoliert. Dabei werden auch die auf Ho¨he des Druckmessrechens liegenden Wanddruckbohrungen
der Hauben- und Rampenoberﬂa¨che verwendet. Ebenso wird bei den horizontalen Proﬁlen bei denjenigen
Versuchen verfahren, bei denen der Einﬂuss des Schiebewinkels untersucht wird. In beiden Fa¨llen ist die
Genauigkeit selbstversta¨ndlich deutlich geringer.
4.4.5 Bestimmung der Leistungsparameter
Die in Abschnitt 2.1 eingefu¨hrten Leistungsparameter, namentlich das statische Druckverha¨ltnis Πst, der
Totaldruckru¨ckgewinn πt und der Wirkungsgrad der kinetischen Energie ηke, werden alle aus den mit den
Druckmessrechen ermittelten Werten bestimmt. Fu¨r die ersten beiden Gro¨ßen werden die Werte zuna¨chst
fu¨r jeden einzelnen Messpunkt bestimmt und dann massenﬂussgemittelt addiert. Dazu wird an jeder
Messstelle i aus dem statischen Druck und der nach dem im vorigen Abschnitt beschriebenen Verfahren













Aus den bereits ermittelten statischen Druckwerten des Druckmessrechens (beim 3D-Einﬂauf, beim 2D-
Einlauf aus den Wanddru¨cken, wie sie auch fu¨r die Machzahlberechnung verwendet wurden) kann nun
direkt das massenﬂussgemittelte statische Druckverha¨ltnis berechnet werden, indem die Werte der einzel-













Analog dazu kann das massenﬂussgemittelte Totaldruckverha¨ltnis der Stro¨mung ermittelt werden, wenn
aus der Machzahl Mai und dem statischen Druck pst,i der Totaldruck pt,i an jeder Druckmessstelle be-



























Wirkungsgrad der kinetischen Energie ηke
Der Wirkungsgrad der kinetischen Energie ist bei Scramjet-Einla¨ufen allgemein ein gebra¨uchlicheres Maß
zur Beurteilung der Leistungsfa¨higkeit als das Totaldruckverha¨ltnis, welches in erster Linie fu¨r Ramjets
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verwendet wird. Da die zur Berechnung no¨tigen Geschwindigkeiten der Deﬁnition in Formel 2.11 in den
Windkanalversuchen nicht bestimmt werden ko¨nnen, wird ηke direkt aus dem experimentell bestimmten
Totaldruckverha¨ltnis nach Gleichung 4.11 berechnet [95]:











Fu¨r Unterschallstro¨mungen gibt es zahlreiche Bauarten von Sonden, die den statischen Druck in der freien
Stro¨mung messen, beispielsweise die Sersche Scheibe [144]. Im U¨berschall werden die Mo¨glichkeiten dazu
jedoch durch den von der statischen Drucksonde induzierten Stoß deutlich eingeschra¨nkt [167, 168, 201].
Eine Standard-Geometrie derartiger Sonden, die eine Kegelspitze und einen zylindrischen Ko¨rper mit radial
verteilten Druckbohrungen besitzt, ist in Abbildung 4.19(a) zu sehen. Darin ist auch die theoretische
Druckverteilung u¨ber die Lange der Sonde aufgefu¨hrt. Durch den Stoß der Sondenspitze steigt dieser
zuna¨chst deutlich an, sinkt durch die Expansion beim U¨bergang des Kegels zum zylindrischen Teil auf
ein niedrigeres Maß als das der freien Anstro¨mung und na¨hert sich im Anschluss u¨ber die Lauﬂa¨nge
des Zylinders wieder dem Druck der freien Stro¨mung an. Dazu wird jedoch eine relativ lange Distanz
beno¨tigt. Erst bei einem Abstand von etwa dem zehnfachen Durchmesser der Sonde hinter dem Beginn
des zylindrischen Teils, also etwa dem 12-fachen Sondendurchmesser hinter der Spitze, liegt der Druck

















(b) Geometrie nach Pinckney [168]
Abb. 4.19: verschiedene Drucksonden
Wie die Lage der Sto¨ße im Schlierenbild in Abbildung 4.21(a) auch zeigt, mu¨ssten bei derart langen
Sonden die Absta¨nde zwischen den einzelnen Sonden sehr groß gewa¨hlt werden, um eine Interaktion
durch die Verdichtungssto¨ße nebeneinander liegender Sonden zu vermeiden. Diese großen Absta¨nde
wu¨rden jegliche Vorteile einer ho¨heren Auﬂo¨sung und genaueren Vermessung der Isolatorstro¨mung, die
im vorherigen Abschnitt genannt wurden, zunichte machen.
Aus diesem Grund wurde auf Sonden der Form in Abbildung 4.19(b) (unterer Teil der Sonde) zuru¨ckge-
griﬀen. Hinter einer Kegelspitze mit dem Halbo¨ﬀnungswinkel β existiert zuna¨chst ein Radius als U¨bergang
zu einem zweiten Kegelabschnitt mit dem Halbo¨ﬀnungswinkel ω, der sehr klein ist. Wie der statische
Druckverlauf zeigt, liegt der Druck im Bereich dieses zweiten Kegelabschnitts sehr nahe am Referenzdruck
der Anstro¨mung, und das bereits im Abstand von etwa 2,5D bis 3,5D stromab der Sondenspitze. Im
Vergleich dazu ist auch der Verlauf des statischen Drucks einer Konﬁguration aufgefu¨hrt, die kein zweites
Kegelstu¨ck besitzt, sondern bei der der Radius direkt in den zylindrischen Teil u¨bergeht (dies ist der
obere Teil der Sonde bzw. die gestrichelte Linie des Druckverlaufs).
Fu¨r die genaue Geometrie der Drucksonden ergibt sich das in Skizze 4.20 abgebildete Modell. Die optimalen
Werte der einzelnen Gro¨ßen ha¨ngen von den jeweils vorherrschenden Bedingungen ab, vor allem von der













Tab. 4.2: Verwendete Abmessungen
Das Problem dabei besteht darin, dass sich die Stro¨mungsbedingungen im Isolator wa¨hrend des Versuchs-
betriebs stark a¨ndern, wenn durch die Drossel der Gegendruck bis zum Einlauf-Unstart erho¨ht wird, um
damit die Grenzen des Betriebsbereichs des Einlaufs zu ermitteln. Der Druck steigt dabei stark an, wa¨h-
rend die Machzahl, basierend auf den Erfahrungen aus der Auslegung, von Werten im Bereich von etwa
4 > Ma > 3,5 im ungedrosselten Fall bis in den Trans- bzw. Unterschall absinkt. Zudem ist, wie die
Auslegungsrechnungen zeigten, mit einem inhomogenen Stro¨mungsfeld zu rechnen. Die Werte in Tabelle
4.2 werden als guter Kompromiss angesehen, um die Stro¨mung in verschiedenen Betriebszusta¨nden mit
mo¨glichst hoher Zuverla¨ssigkeit erfassen zu ko¨nnen. Um den Einﬂuss der Machzahl zu beru¨cksichtigen,
wurden Kalibriermessungen durchgefu¨hrt, um Korrekturfaktoren in Abha¨ngigkeit der lokalen Machzahl
berechnen zu ko¨nnen. Diese Messungen wurden in der Trisonischen Messstrecke Ko¨ln (TMK) durchge-
fu¨hrt. Dieser eignet sich nicht nur aufgrund seines Einsatzbereiches, der im Normalfall vom Trans- bis
zum hohen U¨berschall reicht (1 < Ma∞ < 4,5), sondern auch, weil bei diesem Windkanal die Machzahl
wa¨hrend des Versuchsbetriebs gea¨ndert werden kann. Damit ist es mo¨glich, den Druckmessrechen u¨ber
einen weiten Machzahlbereich zu kalibrieren, indem fu¨r jede eingestellte Machzahl der gemessene Druck
mit dem in der freien Stro¨mung anliegenden Druck korreliert wird. Abbildung 4.21 zeigt eine Schlieren-
aufnahme der Umstro¨mung des Druckmessrechens bei den Kalibriermessungen bei Ma∞ = 2,5 und das
Verha¨ltnis der gemessenen zu den anliegenden Dru¨cken der freien Stro¨mung.














(b) Korrelation der Kalibriermessungen
Abb. 4.21: Ergebnisse der Kalibriermessungen mit dem Druckmessrechen im TMK
Die Schlierenaufnahme zeigt, dass es keine Interaktionen der Sto¨ße der Pitotro¨hrchen und statischen
Drucksonden auf dem vertikalen Ast gibt. Da die Absta¨nde auf dem horizontalen Teil noch etwas gro¨ßer
sind (4,8 mm im Gegensatz zu 4,5 mm) sind auch dort keine Interaktionen vorhanden. Die statischen
Drucksonden sind so in den Druckmessrechen eingeklebt, dass die Druckbohrungen genau in der Ebene
der Frontﬂa¨chen der Pitotro¨hrchen liegen.
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Die Druckwerte im Diagramm 4.21(b) zeigen, dass die Druckerho¨hung durch den Bugstoß der Sonden
an der Position der Druckbohrungen noch nicht vollsta¨ndig ausgeglichen wurde, sondern der Druck noch
leicht u¨ber dem der freien Stro¨mung liegt. Die Druckerho¨hung fa¨llt umso sta¨rker aus, je ho¨her die Machzahl
ist. Die Druckwerte stellen dabei das arithmetische Mittel aller elf statischen Drucksonden dar. Zwischen
den einzelnen Drucksonden gibt es nur minimale Unterschiede im Bereich von unter 1%. Das Verha¨ltnis
aus gemessenem und anliegendem Druck kann durch eine quadratische Funktion angena¨hert werden, mit
der die Korrekturfaktoren bestimmt werden ko¨nnen. Diese Funktion fu¨r den Korrekturfaktor Kst wurde
bestimmt zu:
Kst = 0,00916 ·Ma2 − 0,00613 ·Ma+ 1,0030 (4.12)
In der Auswertung der Machzahlproﬁle wird diese Korrelation verwendet, um iterativ die Machzahl zu
korrigieren. Der Einﬂuss der Korrektur auf die statischen Druckwerte und der aus diesen abgeleiteten
Machzahlen ist in Abbildung 4.22 dargestellt, wobei jeweils die originalen Messwerte im Vergleich zu den
korrigierten Werten fu¨r drei verschiedene Betriebszusta¨nde aufgefu¨hrt sind. Das Beispiel entspricht der
Konﬁguration mit einer Lippenposition von xL = 300 mm und stellt die drei Gegendruckverha¨ltnisse von
Πst ≈ 38, 90 und 129 dar, bei welchen sich starke A¨nderungen in der Stro¨mungsstruktur ergaben (siehe
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Abb. 4.22: Vergleich von gemessenen und gema¨ß der Kalibrierung korrigierten statischen Druckwerten und
Machzahlen, beispielhaft dargestellt fu¨r die Konﬁguration mit xL = 300 mm
Im ungedrosselten Fall bei Πst ≈ 38 macht sich die Korrektur aufgrund der in diesem Fall auftretenden
hohen Machzahlen am sta¨rksten bemerkbar, wo die korrigierten Druckwerte um bis zu 10% niedriger
liegen. Auf die daraus berechneten Machzahlen hat die Korrektur nur einen geringeren Einﬂuss. Hier
weichen die korrigierten Werte nur um 5 bis 6% von den urspru¨nglichen Werten ab, wobei die Korrektur
eine Erho¨hung der Machzahl bewirkt. Im Folgenden, wenn durch den ansteigenden Gegendruck die
Machzahlen sinken, nimmt auch der Machzahleinﬂuss auf die Messungen der statischen Drucksonden ab,
so dass die Korrektur immer geringere Auswirkungen hat.
Eine Fehleranalyse mit Variation der Eingangsgro¨ßen gema¨ß den Gleichungen 4.2 und 4.3 ergab eine
Unsicherheit der statischen Druckwerte von etwa 10% und der berechneten Machzahlen von etwa 15%.
Dabei wurde angenommen, dass sich beim statischen Druck neben der Verla¨sslichkeit der PSI-Messung
von 0,1% eine Unsicherheit von 5% aus der Annahme symmetrischer Stro¨mung fu¨r die horizontalen Proﬁle
bzw. die Interpolation der Druckwerte beim vertikalen Ast des Druckmessrechens ergibt.
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4.4.7 Bestimmung des Massenstroms
Wie bereits erwa¨hnt, werden die Einlaufmodelle bei den Windkanalversuchen an eine Drossel montiert, die
zwei Aufgaben hat. Zum einen wird durch die Drosselung der Innenstro¨mung des Einlaufs ein Gegendruck
auf den Einlauf bewirkt, womit etwaige Druckschwankungen in der Brennkammer simuliert werden. Diese





Dabei bezeichnet A4 den engsten Durchﬂussquerschnitt der Drossel, wie in Abbildung 4.23 dargestellt und
A0 die Stirnﬂa¨che des Einlaufs. Die in den Ergebniskapiteln 5 und 6 verwendeten Drosselgrade beziehen
sich somit speziﬁsch auf die geometrischen Verha¨ltnisse des verwendeten Einlaufs und nicht diejenigen
der Drossel. Gema¨ß dieser Deﬁnition nimmt der Drosselgrad ab, je sta¨rker der Einlauf gedrosselt und
damit der Querschnitt A4 verringert wird.
Die zweite Aufgabe der Drossel ist die Messung des Massenstroms, der vom Einlauf eingefangen wird.
Um diese beiden Aufgaben zu erfu¨llen, wird eine konische Drossel benutzt (siehe Abbildungen 4.23).
Mittels eines Hydraulikzylinders kann der Kegel der Drossel in x-Richtung verschoben werden und damit
der engste Durchﬂussquerschnitt A4 variiert werden. Da dieser engste Querschnitt aus der mit einem
Potentiometer gemessenen Position des Drosselkegels und den sonstigen festen Abmessungen der Drossel
berechnet werden kann, ist es mo¨glich, durch Messung des Drucks p3 im Zulauf der Drossel und der







A3, Ma3 A4, Ma4 = 1
Position?3 Position?4
Abb. 4.23: Schematische Darstellung der zur Bestimmung des Massenstroms verwendeten Drossel
Dieser ist auch ein wichtiger Parameter zur Beurteilung der Leistungsfa¨higkeit eines Einlaufs. Dabei
ist vor allem das Massenfangverha¨ltnis MCR von tatsa¨chlich eingefangenem Massenﬂuss zum maximal
mo¨glichen Massenﬂuss (also dem Massenﬂuss durch den Fangquerschnitt des Einlaufs) von Interesse, wie
bereits in Abschnitt 2.1 erwa¨hnt, und wie sich dieses bei verschiedenen Betriebszusta¨nden, vor allem bei
Vera¨nderung der Fluglage oder der Innenkontraktion, vera¨ndert.
Fu¨r die Berechnung des Massenstroms wird der statische Druck p3 in der Beruhigungskammer vor der
Drossel gemessen. Zudem wird angenommen, dass im engsten Querschnitt A4 der Drossel genau Schall-
geschwindigkeit herrscht. Damit kann mit einer drei Schritte umfassenden Auswertungsprozedur nach
Triesch [215] der Massenstrom ermittelt werden:
1. Aus den Messwerten des Potentiometers fu¨r die Position des Drosselkegels und zusammen mit den
Abmessungen der u¨brigen Bauteile der Drossel ergibt sich der engste Querschnitt A4 als die Man-
telﬂa¨che eines Kegelstumpfes mit der Mantellinie s in der Drossel:
A4 = π · s(rDr + r4) (4.14)
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2. Die Machzahl Ma3 in der Beruhigungskammer vor der Drossel berechnet man aus diesem engsten
Querschnitt A4, dem Querschnitt A3 der Beruhigungskammer und unter der Annahme, dass im















3. Mit der berechneten Machzahl Ma3, dem gemessenen statischen Druck p3 und der Totaltemperatur
Tt0 der Windkanalstro¨mung kann man nun den Massendurchsatz m˙Dr berechnet werden. Dabei wird
vorausgesetzt, dass es sich um eine stationa¨re, eindimensionale Stro¨mung ohne Wa¨rmeaustausch














Der statische Druck p3 wird dabei mit vier radial um den Umfang der Beruhigungskammer verteilten
Druckbohrungen gemessen, die im Flansch untergebracht sind, mit dem die Drossel an die Beruhigungs-
kammer montiert ist. Eine Fehlerquelle bei diesem Verfahren liegt darin, dass der geometrische Querschnitt
A4 und der eﬀektive Stro¨mungsquerschnitt aufgrund von Grenzschichteﬀekten nicht u¨bereinstimmen. Um
diesen Fehler auszugleichen, wird die gesamte Drosseleinheit mittels einer Normblendenmessung gema¨ß
DIN 1952 [2] kalibriert. Dafu¨r steht ein entsprechender Pru¨fstand zur Verfu¨gung. Bei dieser Kalibrierung
wird ein Korrekturfaktor αDr nach Gleichung 4.17 als Verha¨ltnis des mit der Normblende berechneten
Massenstroms m˙B und dem gemessenen Drosselmassenstrom m˙Dr ermittelt. Der Kalibriermessstand sowie
die Ergebnisse der Kalibrierung sind in Abbildung 4.24 zu sehen.
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Zur Bestimmung des Kalibrierfaktors αDr in Abha¨ngigkeit des engsten Querschnitts der Drossel A4 werden
die experimentell ermittelten Werte u¨ber eine Funktion 6. Grades angena¨hert. Die U¨bereinstimmung
zwischen dieser Funktion und den Kalibrierwerten ist in Abbildung 4.24(b) dargestellt. Diese Funktion
wurde bestimmt zu:
αDr = −1,08987 · 1014 ·A64 + 2,65466 · 1012 ·A54 − 2,58238 · 1010 ·A44 + 1,28513 · 108 ·A34
−3,40622 · 105 ·A24 + 4,55544 · 102 ·A4 + 7,47505 · 10−1 (4.18)
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Diese Kalibrierung wurde nur fu¨r die Experimente mit dem 3D-Einlauf verwendet. Fu¨r die Vorunter-
suchungen mit dem GK-01-Modell wurde die fru¨here Kalibrierung von Ha¨berle benutzt [90], um eine
bessere Vergleichbarkeit der Ergebnisse zu gewa¨hrleisten.
Eine weitere Fehlerquelle besteht in der Annahme adiabater Wa¨nde und damit konstanter Totaltem-
peratur der Windkanalstro¨mung, insbesondere, dass diese auch in der Innenstro¨mung des Einlaufs gilt
(Tt,3 = Tt,0 = konst). Dabei ist zu bedenken, dass dieses Messverfahren zur Messung der Massenstro¨me
in Ramjet-Einla¨ufen in den kalten (d.h. nicht beheizten) Windkana¨len TMK und VMK entwickelt wurde.
Zwar ist der H2K in Anbetracht der mo¨glichen Totaltemperaturen immer noch als
”
kalt“ zu bezeichnen,
im Gegensatz zu beispielsweise Hochenthalpie-Anlagen, aber dennoch gibt es eine bedeutende Diskrepanz
zwischen den verwendeten Totaltemperaturen von Tt0 = 500 K beim GK-01-Modell und 700 K beim GK-
3D-Modell im Vergleich zur Umgebungstemperatur von TU = 300 K, welche auch der Modelltemperatur
zu Beginn des Windkanalversuchs entspricht. Dies hat zur Folge, dass die Totaltemperatur wa¨hrend des
Versuchs deutlich ansteigt. An der Messstelle der Thermoelemente in Position 3 betra¨gt die Diﬀerenz
zwischen den Totaltemperaturen von Kanal- und Innenstro¨mung ΔTt0,t3 ≈ 55 K, wobei diese unabha¨ngig
von der jeweils eingestellten Windkanalbedingung ist.
Diese Eﬀekte ko¨nnen durch die Normblendenmessung nicht erfasst werden, da diese nicht bei den im
Versuchsbetrieb herrschenden Temperatur- und Druckverha¨ltnissen durchgefu¨hrt werden kann. In der
Messreihe mit dem GK-01-Modell wurde zur Beru¨cksichtigung dieser Eﬀekte ein zweiter Korrekturfaktor
αPitot verwendet, der in fru¨heren Untersuchungen durch Vergleichsmessungen mit einem Pitoteinlauf im
H2K bestimmt wurde [90]. Zur Erho¨hung der Genauigkeit ging man fu¨r den 3D-Einlauf dazu u¨ber, diesen
Einﬂuss direkt zu beru¨cksichtigen, indem fu¨r die Ableitung des Massenstroms aus Gleichung 4.16 nicht
die Totaltemperatur der Kanalstro¨mung, sondern die direkt an der Drossel gemessene Temperatur T3
eingesetzt wird. Die Gleichsetzung dieser statischen Temperatur mit der Totaltemperatur Tt,3 ist aufgrund
der niedrigen Machzahlen im Vorlauf der Drossel, die bei niedrigen Drosselgraden bei Ma3 ≈ 0,15 liegt,
gerechtfertigt. Die dadurch bedingten Abweichungen liegen bei deutlich unter 1% und sind im Vergleich zu
denjenigen zwischen den Totaltemperaturen der Kanal- und Drosselstro¨mung verschwindend gering. Bei
den Versuchen mit dem GK-3D-Einlauf lag das mittlere Temperaturverha¨ltnis bei
Tt,3
Tt0
≈ 0,912 und damit
ho¨her als beim GK-01-Modell, bei welchem dieses
Tt,3
Tt,0




≈ 0,8728 u¨bereinstimmt. Dies bedeutet, dass der Temperatureinﬂuss beim
neuen 3D-Einlauf geringer ausgepra¨gt ist. Durch die direkte Einbeziehung der in der Drossel gemessenen
Temperatur ist zudem eine genauere Ermittlung mo¨glich als mit einem konstanten Korrekturfaktor, auch
wenn die Abweichungen sehr gering sind.
Ein weiterer zu beachtender Faktor hinsichtlich der Temperaturen sind die Ansprechzeiten der in der
Ruhekammer des H2K und der Drossel eingesetzten Thermoelemente. Da durch diese die tatsa¨chlich
vorhandenen Temperaturen erst mit einer gewissen Verzo¨gerung von bis zu 10 Sekunden wiedergegeben
wird, mu¨ssen fu¨r die Auswertung jeweils die Werte am Ende des Versuchs herangezogen werden.
Problematik der Anstro¨mung der Drossel
Ein weithin bekanntes Problem bei dieser Art der Massenstrombestimmung, speziell bei Scramjet-
Einla¨ufen, liegt darin, dass die Messung bei starker Drosselung erfolgen muss, da nur dann sichergestellt
ist, dass sich in der Beruhigungskammer vor der Drossel oder auch bereits im Isolatorbereich des Einlaufs
ein senkrechter Stoß einstellt, der fu¨r eine homogene Unterschallstro¨mung sorgt. Dies ist ein weiterer
Aspekt, der bei Scramjet-Einla¨ufen besonders beachtet werden muss, im Gegensatz zu Ramjet-Einla¨ufen,
bei denen die Stro¨mung stets durch einen abschließenden senkrechten Stoß in den Unterschall verzo¨gert
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wird. Ist dies nicht der Fall, kann eine stark inhomogene Stro¨mung mit U¨berschallstrahlen auf die Drossel
treﬀen und die Messungen verfa¨lschen. Zudem weichen die Werte bei starker Drosselung, wie Abbildung
4.24 zeigt, weniger stark von den Normwerten der Kalibrierung ab.
Nichtsdestotrotz muss der Massenstrom wa¨hrend eines Versuchs bei stationa¨rem Betrieb, also wenn
die Flugbahnwinkel nicht vera¨ndert werden und der Fangquerschnitt damit konstant bleibt, ebenfalls
konstant bleiben, da es fu¨r A¨nderungen keine physikalischen Ursachen gibt. Auch etwaige Grenzschicht-
eﬀekte ko¨nnen hier keine messbaren Einﬂu¨sse verursachen. Solange der Einlauf stabil arbeitet und sich
keine Instabilita¨ten wie Brummen oder ein Einlauf-Unstart einstellen, darf es keine Vera¨nderung des
Massenstroms geben.
Wie sich bei der Auswertung der Messergebnisse des 3D-Einlaufs zeigte, schwankten die gemessenen Mas-
senstro¨me jedoch sehr stark u¨ber einen weiten Drosselgrad-Bereich. Dies ist anhand der beiden Diagramme
in Abbildung 4.25 dargestellt, in welcher die linke Graphik den unkonstanten und unsteten Verlauf der
Messwerte beim 3D- und das rechte Bild im Vergleich dazu den zu erwartenden Fall zeigt, der beim GK-
01-Einlauf vorhanden war. Dabei ist die Situation fu¨r den 3D-Einlauf fu¨r verschiedene Innenkontraktionen
dargestellt, was zeigt, dass diese Problematik unabha¨ngig von der Modell-Konﬁguration ist. Wie die in
Kapitel 6 dargestellten weiteren Ergebnisse zeigen, ha¨ngen diese auch nicht von den Versuchsbedingungen
ab, sondern es sind stets derartige unphysikalische Verla¨ufe vorhanden.
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(b) GK-01-Einlauf
Abb. 4.25: Gegenu¨berstellung der unkonstanten Verla¨ufe der gemessenen Massenstro¨me beim 3D-Modell (links)
gegenu¨ber den vorwiegend konstanten Messwerten beim 2D-Modell (rechts)
Die bereits genannte Gefahr einer inhomogenen, teilweise im U¨berschall beﬁndlichen Anstro¨mung auf
die Drossel ist mutmaßlich der Grund dafu¨r, dass u¨ber weite Bereiche der Drosselkurven unphysikalische
Werte gemessen werden. Paradoxerweise liegt dies wohl unter anderem daran, dass das 3D-Modell
einen Adapter fu¨r einen mo¨glichst glatten U¨bergang der Stro¨mung zwischen Isolatorausgang und
Beruhigungskammer vor der Drossel besitzt, wa¨hrend beim 2D-Einlauf ein sehr abrupter U¨bergang
vorhanden ist, bei dem die untere Wand am Ende des Isolators einfach abgeschnitten ist (vergleiche dazu
die Modell-La¨ngsschnitte in den Abbildungen A.1 und C.2 im Anhang). Auch die im H2K durchgefu¨hrten
Einlaufuntersuchungen im Rahmen der LAPCAT-I und II-Projekte ergaben derartige unstetige Verla¨ufe,
wenngleich diese deutlich weniger stark ausgepra¨gt waren. Dabei war es ebenfalls so, dass die Messwerte
beim LAPCAT-II-Modell, einem streamline-traced Einlauf mit einem Adapter fu¨r einen mo¨glichst
glatten U¨bergang zur Ruhekammer der Drossel, unstetiger waren als bei LAPCAT-I, wo a¨hnlich dem
GK-01-Modell ein recht abrupter U¨bergang vorhanden ist [84].
Die Ergebnisse des GK-01-Modells stu¨tzen die These, dass eine inhomogene Anstro¨mung fu¨r die un-
konstanten Messungen verantwortlich ist. Bei Versuchen mit zusa¨tzlicher Seitenwandkompression, welche
dreidimensionale Eﬀekte induziert und damit ein inhomogeneres Stro¨mungsfeld verursacht, sind ebenfalls
leichte Variationen des Massenstroms wa¨hrend des Versuchs sichtbar. Diese sind bei interner Seitenwand-
kompression, wo diese zusa¨tzlichen Inhomogenita¨ten erst im internen Bereich des Einlaufs eingebracht
werden, auch sta¨rker ausgepra¨gt.
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Gegen die These der inhomogenen Anstro¨mung spricht jedoch, dass die radial um den Umfang der Be-
ruhigungskammer gemessen Dru¨cke praktisch identisch sind, wie in Graphik 4.26 beispielhalft fu¨r die
Konﬁguration mit einer Lippenposition von xL = 300 mm abgebildet, was vielmehr ein Zeichen fu¨r eine
sehr homogene Stro¨mung ist. Auch sind keine plo¨tzlichen Spru¨nge in den Druckverla¨ufen sichtbar, welche
ein Anzeichen fu¨r Sto¨ße bzw. U¨berschallgebiete wa¨ren. Es ist jedoch ersichtlich, dass die unsteten Verla¨ufe
der Massenstro¨me direkt aus den gemessenen Dru¨cken p3 resultieren.












Abb. 4.26: Verla¨ufe der Druckwerte der vier Messstel-
len fu¨r p3 im Zulauf der Drossel am Beispiel
der Konﬁguration mit xL = 300 mm






























Abb. 4.27: theoretisch no¨tiger Verlauf von p3 fu¨r kon-
stant angenommenen Massenstrom am Ver-
suchsende, ebenfalls fu¨r xL = 300 mm
Trotz dieser widerspru¨chlichen Druckwerte ist davon auszugehen, dass die Unstetigkeiten in der In-
homogenita¨t der Stro¨mung begru¨ndet liegen. Wie die Kurven in Graphik 4.25(a) zeigen, werden bei
niedrigen Drosselgraden in von der jeweiligen Konﬁguration abha¨ngigen Bereichen konstante Werte fu¨r
das Massenfangverha¨ltnis wiedergegeben. Fu¨r die Beispielkonﬁguration mit xL = 300 mm liegt dieser
Bereich bei Δ < 0,155. Auch in Anbetracht theoretischer U¨berlegungen stellen diese Werte realistische
Betra¨ge dar. Daher kann man davon ausgehen, dass die jeweils am Ende des Versuchs gemessenen Werte
auch korrekt sind. Dies wird durch die Darstellung in Abbildung 4.27 gestu¨tzt: Darin ist abgebildet,
wieder beispielhaft fu¨r die Konﬁguration mit xL = 300 mm, wie der Druckverlauf von p3 eigentlich sein
mu¨sste, damit ein konstanter Wert ermittelt wird. Wie man sieht, stimmen die gemessenen Dru¨cke mit
den theoretisch no¨tigen Werten in diesem Drosselgradbereich u¨berein.
Auch wenn es somit durchaus mo¨glich ist, als richtig und physikalisch sinnvoll zu betrachtende Werte
ermitteln zu ko¨nnen, so stellt diese Problematik doch einen sehr unbefriedigenden Zustand dar. Vor allem
bleibt auch eine Restunsicherheit, ob am Ende des Versuchs wirklich korrekte Werte ermittelt werden.
Unter gewissen Bedingungen wa¨re es durchaus denkbar, dass die Einlaufstro¨mung bereits einen Unstart
erleidet oder anfa¨ngt zu brummen, bevor das fu¨r die Messung des Massenﬂusses no¨tige korrekte Druckni-
veau erreicht wird und dadurch die real vorliegenden Massenstro¨me unterscha¨tzt wu¨rden. Im Allgemeinen
la¨sst sich jedoch durchaus beurteilen, wann dies der Fall sein ko¨nnte. Dennoch ist angeraten, diese Pro-
blematik in Zukunft auszuschließen. Hier bietet sich vor allem die Integration eines Gleichrichters in der
Beruhigungskammer an, der bewirkt, dass sich ein senkrechter Stoß vor ihm bildet. Dabei muss jedoch die
Gefahr einer Blockade der Stro¨mung beru¨cksichtigt werden. Daru¨ber hinaus sollten auch weitere Druck-
und Temperaturmesspunkte in der Beruhigungskammer installiert werden, um die Homogenita¨t der Stro¨-
mung besser beurteilen zu ko¨nnen.
4.4.8 IR-Thermograﬁe
Einen sehr wichtigen Punkt in der Auslegung jedes Hyperschallﬂugsystems stellt das Thermalmanagement
dar. Der erste Schritt hierbei liegt darin, abzuscha¨tzen, mit welchen Thermallasten in verschiedenen
Bereichen zu rechnen ist. Am DLR Ko¨ln ist dazu die Anwendung von Infrarot-Thermograﬁe weit
verbreitet. Neben Informationen u¨ber die lokalen Wa¨rmestro¨me der untersuchten Komponenten ko¨nnen
damit auch wertvolle Informationen u¨ber die Stro¨mungsstrukturen auf der Oberﬂa¨che gewonnen werden.
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Bei der Infrarot-Thermograﬁe macht man sich die elektromagnetische Emission, die jeder Ko¨rper
mit einer Temperatur u¨ber dem absoluten Nullpunkt aussendet, zu Nutze. Durch diese kann die
Temperaturverteilung auf der Oberﬂa¨che optisch gemessen werden. Aus dem chronologischen Verlauf
dieser Temperaturverteilung u¨ber den Versuch hinweg werden die lokalen Wa¨rmestro¨me mittels einer
1D-Analyse ermittelt. Diese Annahme ist gerechtfertigt, da als Werkstoﬀ fu¨r die zu vermessenden Ober-
ﬂa¨chen Polyetheretherketon (PEEK®) verwendet wird, welches eine sehr niedrige Wa¨rmeleitfa¨higkeit
besitzt und somit laterale Wa¨rmestro¨me in der Wand vernachla¨ssigt werden ko¨nnen.
Gegenu¨ber der Ermittlung der Wa¨rmelasten mit Thermoelementen bietet die IR-Thermograﬁe etliche
Vorteile. Durch die optische und somit beru¨hrungslose Messung wird die vermessene Struktur nicht ver-
a¨ndert, wie es bei der Integration von Thermoelementen der Fall ist. Weiterhin liefert die IR-Kamera
ﬂa¨chige Informationen wa¨hrend Thermoelemente nur punktuelle Messungen ermo¨glichen. Außerdem hat
die IR-Messung keine langen Ansprechzeiten wie Thermoelemente, sondern die Oberﬂa¨chentemperaturen
werden ohne Verzo¨gerung aufgezeichnet.
Ermittlung der Wa¨rmeﬂu¨sse und der Stantonzahl
Zur direkten Vergleichbarkeit unterschiedlicher Bedingungen und Konﬁgurationen werden die Wa¨rmeﬂu¨sse






ρ∞u∞cP,Luft(Tr − Tw) =
q˙konv
ρ∞u∞cP,Luft(Tr − Tw) (4.20)
Dabei bezeichnet Tw die Oberﬂa¨chentemperatur, Tr die Recovery-Temperatur und q˙konv den konvektiven
Wa¨rmeﬂuss, der sich aus den Wa¨rmeﬂu¨ssen in die Wand q˙W und demjenigen aus Strahlung q˙rad gema¨ß
Gleichung 4.21 zusammensetzt, wie in der Bilanz der Wa¨rmeﬂu¨sse fu¨r die Wand in Bild 4.28 skizziert.




Abb. 4.28: Bilanz der Wa¨rmeﬂu¨sse an der Oberﬂa¨che bei Annahme eindimensionaler Wa¨rmeleitung









mit der Wellenla¨nge λ, der Lichtgeschwindigkeit c, dem Planckschen Wirkungsquantum h und der
Boltzmann-Konstante k [23]. Integriert man diese Gleichung u¨ber den gesamten Wellenla¨ngenbereich λ = 0







· T 4 = σ · T 4 (4.23)
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Darin wurde der Faktor 2π
5k4
15h3c2 zur Stefan-Boltzmann-Konstante σ = 5,6703 · 10−8 W m−2 K−4 zusam-
mengefasst. Fu¨r einen realen Ko¨rper mit dem Emissionsgrad ε = MSM < 1 folgt daraus:
M = ε ·MS = ε · σ · T 4 (4.24)
Unter Beru¨cksichtigung der Bilanz der emittierten und absorbierten Strahlung (fu¨r welche die Wandtem-
peratur Tw bzw. die Umgebungstemperatur TU maßgeblich sind) und der Annahme eines grauen Strahlers,
fu¨r den gilt, das Emissions- und Absorptionskoeﬃzient gleich groß sind (ε = α) folgt aus Gleichung 4.24
fu¨r den ﬂa¨chenspeziﬁschen Wa¨rmestrom aus Strahlung:
q˙rad = ε · σ ·
(
T 4w − T 4U
)
(4.25)
Dieser kann mit den mit der Infrarot-Kamera aufgezeichnetenWandtemperaturen direkt berechnet werden.
Fu¨r die Wa¨rmeleitung in der Wand gilt gema¨ß dem Fourierschen Gesetz [96]:




Der konvektive Wa¨rmeﬂuss q˙konv wird aus der thermalen Energiebilanz senkrecht zur Wand nach Glei-
chung 4.27 ermittelt, wobei laterale Wa¨rmeﬂu¨sse vernachla¨ssigt werden (siehe na¨chster Abschnitt) und
die mit der Infrarotkamera u¨ber die Versuchszeit bestimmte Oberﬂa¨chentemperaturverteilung als Rand-
bedingung eingesetzt wird [96].











Unter Beru¨cksichtigung von temperaturabha¨ngigen Materialeigenschaften (siehe na¨chster Abschnitt) er-












mit der thermalen Diﬀusivita¨t
a(T ) =
λ(T )





ρ(T ) · c(T ) (4.30)
Diese wird numerisch durch Diskretisierung mit zentralen Diﬀerenzen nach dem Schema in Gleichung 4.31
aufgelo¨st [90, 96]:









Darin bezeichnet der Index i die Position der Zelle in Wandnormalenrichtung und j den Zeitschritt. Als
Randbedingung fu¨r die vermessene Modelloberﬂa¨che werden jeweils die mit der Infrarotkamera aufge-
zeichneten Oberﬂa¨chentemperaturen verwendet: Ti=0,j = Tw. Als Startbedingung wird die Temperatur
in allen Zellen gleich der Umgebungstemperatur gesetzt: Ti,j=1 = TU [90]. Durch eine Abscha¨tzung der
Eindringtiefe des Temperaturanstiegs u¨ber die Versuchszeit wird sichergestellt, dass sich dieser nicht
bis zur anderen Seite fortpﬂanzt. Somit ko¨nnen die Wand als halb-unendlich angenommen und etwaige
Einﬂu¨sse der Randbedingung der gegenu¨ber liegenden Seite ausgeschlossen werden.
Um nach der Bestimmung der Temperaturverteilung in der Wand den Wandwa¨rmestrom q˙W nach Glei-
chung 4.26 bestimmen zu ko¨nnen, wird der Temperaturgradient dTdn
∣∣
i=0,j
an der Oberﬂa¨che beno¨tigt.








(A · Ti=0,j +B · Ti=1,j + C · Ti=2,j +D · Ti=3,j
+ E · Ti=4,j + F · Ti=5,j +G · Ti=6,j) (4.32)
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mit den Koeﬃzienten: A = −147, B = 360, C = −450, D = 400, E = −225, F = 72, G = −10. Somit
kann q˙W berechnet werden und zusammen mit dem bereits ermittelten Wa¨rmestrom aus Strahlung (wenn
dieser beru¨cksichtigt wird) der konvektive Wa¨rmestrom q˙konv.
Materialparameter von Polyetheretherketon (PEEK®)
Neben der Verla¨sslichkeit der Messung mit der IR-Kamera und der Genauigkeit des Auswerteverfahrens
sind auch die verwendeten Materialparameter von PEEK® von Bedeutung. Das betriﬀt den Emissionsko-
eﬃzienten ε und die Temperaturabha¨ngigkeit der Wa¨rmeleitfa¨higkeit λPEEK , der Wa¨rmekapazita¨t cp,PEEK ,
der Temperaturleitzahl aPEEK und der Dichte ρPEEK . Die entsprechenden Daten hat das Institut fu¨r Werk-
stoﬀforschung des DLR in Ko¨ln bereitgestellt. Fu¨r den Emissionsfaktor wird der konstante Wert ε = 0,95
angenommen. Die u¨brigen Werte werden in der Auswertung in Abha¨ngigkeit der Temperatur beru¨cksich-
tigt und berechnen sich nach Gleichung 4.33 unter Verwendung der in Tabelle 4.3 aufgefu¨hrten Koeﬃ-
zienten. Zudem ist die Temperaturabha¨ngigkeit der Gro¨ßen graphisch in den Bildern 4.29(a) bis 4.29(c)
dargestellt. Dabei wurde fu¨r die Dichte ein Wert von ρPEEK = 1298 kg m
−3 bei T = 290 K und ein mittlerer
thermaler Ausdehnungskoeﬃzient von ath = 77,5 · 10−6 K−1 verwendet.
f(T ) = K1T
3 +K2T
2 +K3T +K4 (4.33)
Gro¨ße Einheit K1 K2 K3 K4
aPEEK [10
−8 m2 s−1] 2,41127 · 10−7 −2,38696 · 10−4 3,76200 · 10−2 2,20428 · 101
λPEEK [W m
−1 K−1] 8,16379 · 10−9 −1,00939 · 10−5 4,13700 · 10−3 -2,98173 · 10−1
cp,PEEK [J kg
−1 m K−1] - - 3,5 6,09998
ρPEEK [kg m
−3] - - -0,29 1382
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Funktion
(c) Wa¨rmekapazita¨t
Abb. 4.29: Graphische Darstellung der Temperaturabha¨ngigkeit verschiedener Materialparameter von PEEK®
Infrarot-Kamera
Bei den Messreihen dieser Arbeit kam eine ThermaCAM SC3000 von FLIR Systems zum Einsatz [4].
Diese Kamera arbeitet im Wellenla¨ngenbereich von 8 μm < λ < 9 μm. Der Sensor der Kamera besteht
aus Gallium-Arsenid (GaAs) und funktioniert nach dem QWIP-Prinzip (Quantum Well Infrared Pho-
ton) [164]. Sie verfu¨gt u¨ber eine Auﬂo¨sung von 320 x 240 Pixeln. Mit austauschbaren Objektiven ist eine
Anpassung an die jeweiligen Sichtverha¨ltnisse gegeben. Zudem ermo¨glichen verschiedene, einstellbare Tem-





Wie bereits in Abschnitt 4.2 erwa¨hnt, liegt die Genauigkeit der IR-Kamera bei 0,4% FS, was bei einem
maximalen Temperaturbereich von 500 K einer Unsicherheit von ±2 K entspricht. Zusa¨tzlich zu dieser
Messungenauigkeit der Kamera und den bereits angesprochenen Einﬂu¨ssen der Genauigkeit des Auswer-
teverfahrens sowie der Materialparameter liegt ein weiterer Unsicherheitsfaktor im Transmissionsgrad τ
der Sichtfenster des optischen Zugangs fu¨r die IR-Kamera im H2K. Dieser wird durch Kalibriermessungen
mit einem schwarzen Strahler ermittelt. Fu¨r die Voruntersuchungen mit dem GK-01-Modell wurde ein
ZnS-Glas (Zink-Sulﬁd) verwendet, fu¨r welches die Transmission zu τ = 0,72 bestimmt wurde. Bei den
Messungen mit dem 3D-Modell wurde ein Germanium-Glas mit einem Transmissionsgrad von τ = 0,83
eingesetzt.
Das ZnS-Glas verfu¨gt im Gegensatz zum Germanium-Glas u¨ber keine antireﬂektierende Beschichtung,
wodurch Reﬂexionen an diesem Glas eine kreisfo¨rmige, bedeutende Senkung der gemessenen Temperatur
verursachen. Der Einﬂuss dieser Reﬂexionen muss bestmo¨glich durch Verwendung einer Korrekturmatrix
bei der Auswertung der Wa¨rmestro¨me beru¨cksichtigt werden. Das genaue Vorgehen hierzu ist von Ha¨berle
beschrieben [90]. Beim Germanium-Glas, das fu¨r den 3D-Einlauf verwendet wurde, sind diese Eﬀekte
verschwindend gering, so dass keine Korrektur no¨tig ist.
Der Gesamteinﬂuss aller relevanten Gro¨ßen auf die Genauigkeit der Messwerte der IR-Thermograﬁe wurde
detailliert von Ha¨berle analysiert [90]. Dabei wurde fu¨r den mit der 1D-Analyse bestimmten Wandwa¨r-
mestrom q˙W ein maximaler Fehler von ±5% ermittelt. Fu¨r die berechnete Stantonzahl liegt der Wert bei
±20%.
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In fru¨heren Messreihen wurde bereits der Einﬂuss von zusa¨tzlicher Seitenwandkompression (SWK) im in-
ternen Stro¨mungskanal des Einlaufs untersucht [88, 90]. Um weitere Erfahrungen zur Auslegung des neuen
3D-Einlaufs, der bei einer komplett dreidimensionalen Geometrie auch externe Kompression vorweisen
wird, zu sammeln, wurde diese Untersuchung fortgesetzt und ausgeweitet. Zusa¨tzlich zur Seitenwandkom-
pression im internen Bereich wurde mittels der in Abschnitt 4.3.1 beschriebenen Einsa¨tze auch der Einﬂuss
von Seitenwandkompression im externen Bereich, sowie der Variation des Innenkontraktionsverha¨ltnisses
untersucht. Letzteres war notwendig, um der Erho¨hung des Spillage-Massenstroms entgegenzuwirken, die
durch die Interaktion des Rampen- mit den Seitenwandsto¨ßen und der daraus resultierenden Vera¨nderung
der Stoßlagen zu erwarten ist, vor allem, wenn die Kompressionsﬂa¨chen der Seitenwa¨nde angestellt sind,
wie es bei den hier verwendeten Seitenwandeinsa¨tzen der Fall ist.
5.1 Versuchsbedingungen
Fu¨r diese Messreihe wurde die Versuchsbedingung von Ha¨berle u¨bernommen [88, 90], um die Vergleich-
barkeit mit den fru¨heren Versuchen zu gewa¨hrleisten. Diese wurde unter Beru¨cksichtigung der Mach- und
Reynoldszahl-A¨hnlichkeit fu¨r einen Flug bei Ma = 7 in einer Ho¨he von 30 km gewa¨hlt. Dabei musste der
geometrische Skalierungsfaktor von 1:1,5 des Windkanalmodells beachtet werden. Die Stro¨mungsbedin-
gungen sind in Tabelle 5.1 aufgelistet.
Stro¨mungsparameter Bedingung 1
entspricht Flugho¨he 30 km
Machzahl Ma, - 7
Totaldruck pt0, kPa 700
stat. Druck p∞, Pa 169,1
Totaltemperatur Tt0, K 500
stat. Temperatur T∞, K 46,3
Einheits-Re Re∞,l=1 m, 106 m−1 3,8
Tab. 5.1: Versuchsbedingung der Voruntersuchungen mit dem GK-01-Einlauf
5.2 Startverhalten
Aufgrund der starken Variation der Innenkontraktionsverha¨ltnisse der einzelnen Konﬁgurationen, die in
Abschnitt 4.3.1 erla¨utert und in Tabelle 4.1 und Graphik 4.8 dargestellt sind, ergaben sich enorme Auswir-
kungen auf das Startverhalten, die in diesem Ausmaß nicht zu erwarten waren. Obwohl dreidimensionale
Konﬁgurationen allgemein ein besseres Startverhalten besitzen als 2D-Einla¨ufe, d.h. dass das Starten des
Einlaufs noch bei ho¨heren Innenkontraktionsverha¨ltnissen mo¨glich ist [95, 198, 208] (vgl. auch Abschnitt
2.3.7), zeigte sich hier das genau umgekehrte Verhalten. Fu¨r den 2D-Einlauf ohne Seitenwandkompression
startete die Stro¨mung fu¨r alle Lippenpositionen, auch diejenigen die deutlich u¨ber dem Kantrowitz-Limit
liegen. Gleiches wurde fu¨r die Fa¨lle mit interner Seitenwandkompression beobachtet. Dem hingegen baute
mit Ausnahme der Konﬁguration mit bIso = 80 mm und xL = 360 mm bei keiner der Versionen mit
externer Seitenwandkompression der Einlauf auf, sobald das Kantrowitz-Limit u¨berschritten wurde. Dies
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Innenkontraktion I fu¨r Lippenposition xL, mm
breite, mm 380 375 360 355 350 345 340
ohne SWK 100 6,45 1,19 1,25 1,49 1,58 1,67 1,77 1,88
ext. SWK
80 7,98 1,19 1,26 1,51 (1,60 ) (1,70 ) (1,81 ) (1,93 )
70 9,12 1,20 1,26 (1,52 ) (1,62 ) (1,73 ) (1,84 ) (1,96 )
int. SWK
80 7,58 1,40 - 1,75 - 1,96 - -
70 8,65 1,60 - 2,00 - 2,25 - -
Tab. 5.2: U¨bersicht u¨ber die verschiedenen Konﬁgurationen der Untersuchungen mit Seitenwandkompression beim
GK-01-Modell. Nicht startende Konﬁgurationen sind kursiv in Klammern dargestellt.








empirische Korrelation von Sun und Zhang
zum Startverhalten von 3D?Einläufen [208]
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Abb. 5.1: Vergleich der Innenkontraktionsverha¨ltnisse von startenden und nicht-startenden (durch nicht ausgefu¨llte
Symbole markierte) Konﬁgurationen
Wie man sieht, startet der Einlauf bei der Konﬁguration mit externer Seitenwandkompression auf
bIso = 70 mm bereits ganz knapp oberhalb des Kantrowitz-Limits, bei xL = 360 mm bzw. I = 1,52,
nicht mehr. Beim Fall mit bIso = 80 mm funktioniert die Konﬁguration mit dieser Lippenposition
noch, aber bereits bei einer um ΔxL = 5 mm weiter stromauf zu xL = 355 mm verla¨ngerten Lippe
blockiert auch dieser. Alle u¨brigen Konﬁgurationen funktionieren, wobei die Konﬁguration mit interner
Seitenwandkompression auf bIso = 70 mm sogar die Relation von Sun [208] und auch das kritische
Kontraktionsverha¨ltnis des 3D-Einlaufs (vergleiche Abschnitt 6.3) deutlich unterschreitet.
Das Startverhalten des Einlaufs wird oﬀensichtlich enorm von der Stro¨mungsstruktur beeinﬂusst. Im Fall
des 2D-Einlaufs wurde in fru¨heren Untersuchungen ermittelt, dass sich im Knick zwischen der ersten
und zweiten Rampe durch den zweiten Rampenstoß eine Ablo¨seblase bildet, u¨ber deren Scherschicht der
laminar-turbulente Umschlag der Grenzschicht stattﬁndet [87, 90, 152]. Weitergehende Studien zeigten
jedoch, dass die Stro¨mung u¨ber die Expansionsﬂa¨che, mit der die Stro¨mung im Anschluss an die zweite
Rampe in den Halsbereich u¨berfu¨hrt wird, relaminarisiert [155, 156]. Im Bereich dieser Expansionsﬂa¨che
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interagiert die Grenzschicht mit dem Lippenstoß, welcher in der Grundkonﬁguration mit xL = 380 mm
ein Ablo¨segebiet verursacht, das bis zu einem Drittel der Isolatorho¨he umfasst [87, 90]. Durch dieses
Ablo¨segebiet wird der eﬀektive, von der Stro¨mung nutzbare Querschnitt verkleinert und gleichzeitig das
eﬀektive Innenkontraktionsverha¨ltnis erho¨ht.
Verschiebt sich nun der Lippenstoß aufgrund der Verla¨ngerung der Lippe nach vorne, beﬁndet sich die
Grenzschicht im Bereich der Interaktion in einem weniger relaminarisierten und damit aufgrund des
noch ho¨heren Turbulenzgrades auch in einem stabileren Zustand. Außerdem ist auch der Lippenstoß
selbst schwa¨cher, da die Teile der Stro¨mung, die den zweiten Rampenstoß nicht passiert haben, zwar eine
ho¨here Vorstoßmachzahl, aber auch einen sehr viel kleineren Umlenkwinkel erfahren. Wie die genauere
Analyse des Stro¨mungsfeldes in Abschnitt 5.4.2 zeigt, ist die Ablo¨sung dadurch bedeutend kleiner (siehe
Abbildung 5.5), wodurch sich das eﬀektive Innenkontraktionsverha¨ltnis nicht im gleichen Maße vergro¨ßert
wie das geometrische. Es wird angenommen, dass hierin der Grund dafu¨r liegt, dass der Einlauf in diesem
Fall immer noch selbststartend ist. Die Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkung des zweiten Rampenstoßes
mit der Oberﬂa¨che der verla¨ngerten Lippe hat hierauf oﬀenbar keinen negativen Einﬂuss. Die dadurch
induzierte Ablo¨sung verringert zwar ebenfalls den eﬀektiven Stro¨mungsquerschnitt, ist aber anscheinend
zu gering, um in dieser Hinsicht Probleme zu bereiten.
Bei externer Seitenwandkompression wird das Stro¨mungsfeld im Bereich der externen Rampen massiv
durch die Interaktion der Seitenwandsto¨ße der 3D-Einsa¨tze mit den Rampensto¨ßen beeinﬂusst. Dadurch
a¨ndern sich insbesondere die Ausbildung der Wirbelstrukturen in den Eckenbereichen und das Transi-
tionsverhalten. Dies zeigt die Auswertung der Wa¨rmeﬂu¨sse auf den externen Rampen, die in Abschnitt
5.4.1 diskutiert wird. Numerische Untersuchungen ergaben dazu, dass die Eckenwirbel, die im Bereich
der ersten Rampe durch die Stoß-Stoß- bzw. Stoß-Grenzschicht-Interaktionen induziert werden, durch
die Wechselwirkung mit dem zweiten Rampenstoß enorm versta¨rkt werden, so dass sich die Wirbel
von beiden Seiten zu einer einzigen großen Wirbelstruktur verbinden. Diese wiederum bewirkt, dass in
weiten Teilen der zweiten Rampe eine sehr inhomogene, teilweise abgelo¨ste Stro¨mung herrscht [154, 156],
wodurch sich der eﬀektiv fu¨r die Stro¨mung nutzbare Querschnitt verringert. Auch dies ist in Abschnitt
5.4.1 na¨her erla¨utert. Dazu kommt noch in einigen Fa¨llen die wahrscheinliche Stro¨mungsablo¨sung auf
der Haubenoberﬂa¨che durch die Wechselwirkung des zweiten Rampenstoßes mit der Grenzschicht auf
der Haubenoberﬂa¨che. Diese bereitete zwar im 2D-Fall und auch bei denen mit interner Seitenwand-
kompression keine Probleme. Allerdings wird das Starten des Einlaufs durch diese Interaktion sicherlich
nicht gefo¨rdert, sondern aufgrund der weiteren eﬀektiven Querschnittsverengung eher zusa¨tzlich erschwert.
Fu¨r die Fa¨lle mit interner Seitenwandkompression erweckt es den Eindruck, dass die beiden Bereiche der
internen Kontraktion durch den konvergieren Teil der Rampe bis zum Halsquerschnitt und die Kompres-
sion durch die Seiteneinsa¨tze, die erst stromab des Halsbereiches beginnen, sich nicht oder nur geringfu¨gig
aufeinander auswirken und somit getrennt voneinander betrachtet werden ko¨nnen. Die Stro¨mung durch-
geht daher quasi zwei unabha¨ngige Fa¨lle von zweidimensionaler Kontraktion, die jede fu¨r sich nur ein
deutlich geringeres Kontraktionsverha¨ltnis aufweisen.
5.3 Leistungsvermo¨gen
Dieser Abschnitt vergleicht zuna¨chst das Leistungsvermo¨gen der unterschiedlichen Konﬁgurationen, bevor
im Anschluss das Stro¨mungsfeld genauer analysiert wird. Dieses ist anhand der Verdichtungs-, Totaldruck-
und Massenfangverha¨ltnisse und dem Wirkungsgrad der kinetischen Energie in den Diagrammen in
Abbildung 5.2 aufgefu¨hrt. Zudem sind die Werte in Tabelle 5.3 aufgelistet.
Die Ergebnisse der nicht-startenden Konﬁgurationen sind in den Diagrammen und in der Tabelle (in
Klammern und kursiv dargestellte Werte) der Vollsta¨ndigkeit halber aufgefu¨hrt, jedoch verfu¨gen deren
Werte selbstversta¨ndlich u¨ber keinerlei Aussagekraft.
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(a) stat. Druckverha¨ltnis Πst
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ext. SWK, 80 mm
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int. SWK, 80 mm
int. SWK, 70 mm
nicht startende Konfigurationen
(c) Massenfangverha¨ltnis MCR





















ext. SWK, 80 mm
ext. SWK, 70 mm
int. SWK, 80 mm
int. SWK, 70 mm
nicht startende Konfigurationen
(d) Wirkungsgrad d. kin. Energie ηke
Abb. 5.2: Vergleich der Leistungsparameter fu¨r die unterschiedlichen Konﬁgurationen des GK-01-Modells
Wie zu erwarten war und anhand des Massenfangverha¨ltnisses in Graphik 5.2(c) zu sehen ist, ergeben
sich im Fall der externen Seitenwandkompression durch die Interaktion der Rampensto¨ße mit den
Seitenwandsto¨ßen der 3D-Einsa¨tze ein deutlich ho¨heres Spillage und damit erhebliche Einbußen beim
Massenfangverha¨ltnis in der Grundkonﬁguration mit xL = 380 mm. Die Massenstro¨me sinken um
etwa 13% fu¨r bIso = 80 mm und 19% fu¨r bIso = 70 mm ab. Aufgrund der im vorherigen Abschnitt
beschriebenen Verschlechterung des Startverhaltens bei dieser Art der Seitenwandkompression ist es
nur in sehr begrenztem Rahmen mo¨glich, diese Verluste durch Stromauf-Verla¨ngerung der Haubenlippe
aufzufangen. Fu¨r bIso = 70 mm liegt bei der einzigen funktionierenden Version mit xL = 375 mm der
Massenstrom immer noch deutlich unter dem der Grundkonﬁguration des 2D-Einlaufs mit xL = 380 mm.
Fu¨r bIso = 80 mm kann dieser Wert zwar u¨bertroﬀen werden, da hier zumindest die Verla¨ngerung der
Lippe auf xL = 360 mm mo¨glich ist. Dennoch liegt das MCR dann immer noch deutlich unter dem des
2D-Einlaufs mit gleicher Lippenposition.
Auch wenn es aufgrund des schlechten Startverhaltens nicht mo¨glich ist, die Massenstromverluste
auszugleichen, so reicht die geringfu¨gige Verla¨ngerung der Lippe aus, das statische Druckverha¨ltnis
bei externer Seitenwandkompression auf ein Niveau u¨ber dem des 2D-Einlaufs zu steigern. Dieses liegt
in der Grundkonﬁguration mit xL = 380 mm ho¨her als bei beiden Fa¨llen mit externer SWK, sinkt
bei Verla¨ngerung der Lippe jedoch zuna¨chst leicht ab und steigt bei weiterer Verla¨ngerung der Lippe
stromauf auch nur ma¨ßig an, so dass es insgesamt nur um maximal 13% gesteigert werden kann. Bei
allen Fa¨llen mit SWK sind trotz des zum Teil schlechten Startverhaltens gro¨ßere Zugewinne mo¨glich.
Mit externer SWK ko¨nnen besonders durch die geringfu¨gige Vera¨nderung der Lippenposition von
xL = 380 mm zu xL = 375 mm starke Steigerungen erzielt werden. Jedoch liegen die Verdichtungsver-
ha¨ltnisse bei externer SWK, trotz dieser Zugewinne, zum Teil erheblich niedriger als diejenigen, die
mit interner Seitenwandkompression erzielt werden ko¨nnen. Hier erzielen bereits beide Versionen in
der Grundkonﬁguration ho¨here Werte als der 2D-Einlauf. Bei xL = 360 mm liegen die beiden Arten
der Seitenwandkompression fu¨r bIso = 80 mm nahezu gleich auf, da mit der externen SWK, welche in
der Grundkonﬁguration noch einen deutlich niedrigeren Wert aufweist, sta¨rkere Steigerungen mo¨glich sind.
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Konﬁguration xL, mm Πst πt MCR ηke
ohne SWK
380 30,7 0,118 0,732 0,914
375 29,3 0,149 0,796 0,926
360 31,4 0,171 0,856 0,933
355 32,3 0,187 0,876 0,937
350 33,3 0,184 0,892 0,934
345 34,7 0,204 0,913 0,937
340 33,0 0,209 0,945 0,934
ext. SWK, 80 mm
380 28,1 0,100 0,637 0,905
375 33,8 0,103 0,711 0,906
360 38,0 0,112 0,797 0,911
355 (21,7 ) (0,019 ) (0,308 ) (0,783 )
350 (21,5 ) (0,018 ) (0,284 ) (0,779 )
345 (21,4 ) (0,017 ) (0,271 ) (0,774 )
340 (20,9 ) (0,016 ) (0,255 ) (0,769 )
ext. SWK, 70 mm
380 29,4 0,092 0,593 0,899
375 35,3 0,096 0,638 0,903
360 (24,3 ) (0,028 ) (0,322 ) (0,819 )
355 (23,7 ) (0,027 ) (0,289 ) (0,812 )
345 (22,0 ) (0,023 ) (0,241 ) (0,806 )
340 (21,6 ) (0,023 ) (0,231 ) (0,801 )
int. SWK, 80 mm
380 34,4 0,084 0,696 0,896
360 39,3 0,092 0,834 0,903
350 40,4 0,096 0,875 0,904
int. SWK, 70 mm
380 36,4 0,073 0,703 0,896
360 51,4 0,081 0,840 0,892
350 51,9 0,083 0,881 0,894
Tab. 5.3: Auﬂistung der Leistungsparameter Πst, πt, MCR und ηke fu¨r den ungedrosselten Betriebsfall aller
Konﬁgurationen des GK-01-Modells
Das Verdichtungsverha¨ltnis kann bei interner Seitenwandkompression mit der Verju¨ngung des Stro¨-
mungskanals auf bIso = 70 mm bei Verla¨ngerung der Haube deutlich sta¨rker gesteigert werden als fu¨r
bIso = 80 mm. Dort ist der Anstieg mit etwa 17,4% bei Verla¨ngerung der Lippe von xL = 380 mm auf
xL = 350 mm deutlich verhaltener, gegenu¨ber einer Steigerung von 42,6% bei bIso = 70 mm. Fu¨r diese
Isolatorbreite werden fu¨r die Lippenpositionen xL = 350 mm und 360 mm dann auch die mit Abstand
ho¨chsten Verdichtungsverha¨ltnisse erzielt.
Hinsichtlich des Totaldruckru¨ckgewinns und der kinetischen Energieeﬃzienz spiegeln die Ergebnisse die
bisherigen Beobachtungen wider. Erwartungsgema¨ß sind die Werte fu¨r den 2D-Einlauf am ho¨chsten, da kei-
ne Stoßverluste durch Seitenwandsto¨ße vorhanden sind. Dabei nehmen beide Gro¨ßen stetig zu, je weiter die
Lippe nach vorne verla¨ngert wird. Dies du¨rfte vor allem durch die Abschwa¨chung der Stoß-Grenzschicht-
Interaktion des Lippenstoßes mit der Rampenoberﬂa¨che und der damit verbundenen Reduzierung der
Ablo¨seblase in diesem Bereich bedingt sein (vgl. Abschnitt 5.4.2). Die Konﬁgurationen mit interner Sei-
tenwandkompression schneiden am schlechtesten ab, da die Kompressionswinkel und damit die Sta¨rke der
Sto¨ße und die entsprechenden Stoßverluste ho¨her sind als bei externer Seitenwandkompression. Aus dem
gleichen Grund liegen die Werte bei Fa¨llen mit bIso = 70 mm auch jeweils niedriger als bei bIso = 80 mm.
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5.4 Stro¨mungsfeld
5.4.1 Einﬂuss der Seitenwandkompression auf die Wa¨rmelasten und
Stro¨mungstopologie der externen Verdichtungsrampen
Im Bereich der externen Verdichtungsrampen kann die IR-Thermograﬁe, wie sie in Kapitel 4.4.8 beschrie-
ben ist, nicht nur verwendet werden um systemrelevante Daten hinsichtlich der Thermalbilanz zu erlangen,
sondern kann auch wertvolle Informationen u¨ber die Stro¨mungstopologie geben. Fu¨r den Fall der externen
Seitenwandkompression (mit bIso = 70 mm) ist der Vergleich der Wa¨rmelast auf den externen Rampen in
Form der dimensionslosen Stantonzahl St im Vergleich zum 2D-Einlauf in Abbildung 5.3 aufgefu¨hrt.
(a) ohne Seitenwandkompression (b) externe SWK auf bIso = 70 mm
Abb. 5.3: Wa¨rmelasten aus den IR-Thermograﬁe-Messungen in Form der St-Verteilung auf den externen Rampen
fu¨r die Fa¨lle ohne und mit Seitenwandkompression
Im 2D-Fall sind an den Seiten Spuren schwacher Eckenwirbel sichtbar. Zudem ist aus fru¨heren Forschun-
gen bekannt, dass die Stro¨mung im Rampenknick zwischen erster und zweiter Rampe ablo¨st und in
der Scherschicht u¨ber dieser Ablo¨sung der laminar-turbulente Umschlag stattﬁndet [87, 90, 152]. Beim
Wiederanlegen der Stro¨mung auf der zweiten Rampe werden auch Go¨rtler-Wirbel induziert, wie dies
bei Untersuchungen von Henckels et al. und Kreins et al. zur Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkung auch
beobachtet werden konnte [99, 128]. In den Infrarot-Aufnahmen sind die Go¨rtler-Wirbel anhand der
leichten streifenartigen Muster in Stro¨mungsrichtung zu erkennen.
Bei Verwendung der externen 3D-Einsa¨tze wird die Stro¨mungsstruktur im Bereich der Verdichtungsram-
pen vo¨llig vera¨ndert. Bereits auf der ersten Rampe kann man sehen, dass die Eckenwirbel deutlich sta¨rker
sind, da der Wa¨rmeeintrag ho¨her ist als beim 2D-Einlauf. Diese Wirbel werden durch die Interaktion
mit dem zweiten Rampenstoß enorm versta¨rkt. Im zentralen Bereich der zweiten Rampe deuten die
Spuren auf die Existenz sekunda¨rer Wirbel hin, die sta¨rker als die Go¨rtler-Wirbel im 2D-Fall sind. Die
St-Zahl im mittleren Bereich der ersten Rampe liegt deutlich unter dem Niveau der Konﬁguration ohne
SWK, was darauf hindeutet, dass der Zustand der Stro¨mung auch in diesem Bereich bereits von der
Seitenwandkompression beeinﬂusst wird.
Zur genaueren Analyse der Stro¨mungstopologie werden Ergebnisse aus CFD-Rechnungen aus dem
GRK-Teilprojekt A7 von Nguyen herangezogen [154, 155, 156]. Diese zeigen, dass der Grenzschicht-
zustand bei der Verwendung externer Seitenwandkompression eine sehr viel gro¨ßere Rolle spielt als
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(a) voll-turbulent (SST-Modell) (b) transitionell (Transitionspunkt im Rampenknick)
Abb. 5.4: Einﬂuss der Transition auf die St-Verteilung und Stro¨mungstopologie im Bereich der Verdichtungsrampen
bei externer SWK mit bIso = 70 mm aus CFD-Rechnungen mit Quadﬂow [154, 155, 156]
beim 2D-Einlauf. Abbildung 5.4 zeigt dazu den Vergleich einer voll-turbulenten Rechnung mit einer
transitionellen. Fu¨r die voll-turbulente Rechnung wurde das bereits in Kapitel 3.4.3 erwa¨hnte SST-Modell
verwendet. Fu¨r die transitionelle Rechnung wurde weiterhin angenommen, dass die Transition im Knick
zwischen erster und zweiter Rampe stattﬁndet, und dieser Punkt mittels einer Transitions-Box als Ort
des laminar-turbulenten-Umschlags festgelegt. Die Stro¨mung ist anhand der x-Schnitte mit aufgepra¨gter
Ma-Verteilung und Stromlinien dargestellt. Auf der Oberﬂa¨che der Rampen ist die St-Verteilung zu sehen.
Bei laminarer Grenzschicht auf der ersten Rampe lo¨st die Stro¨mung dort bereits weit stromauf des
Rampenknicks ab und bildet ein weit ausgedehntes Ablo¨segebiet. Die Eckenwirbel auf der Rampeno-
berﬂa¨che werden durch die Interaktion mit dem zweiten Rampenstoß versta¨rkt und bilden sekunda¨re
Wirbelstrukturen, die sich um dieses Ablo¨segebiet zur Mittelebene des Einlaufs hin ausbreiten. Dies
bewirkt die Induktion starker Querstro¨mungen in z-Richtung, wie die Stromlinien und die Spuren in
der St-Verteilung zeigen. Die Wirbelstrukturen treﬀen in der Mittelebene des Einlaufs aufeinander
und verbinden sich zu einer gemeinsamen Struktur aus zwei gegenla¨uﬁg rotierenden Wirbeln. Entlang
dieser Struktur bleibt die Stro¨mung u¨ber weite Bereiche der zweiten Rampe abgelo¨st. Auch die u¨brigen
Wirbel sind im Fall mit Transition deutlich sta¨rker ausgepra¨gt, da die dreidimensionalen Stoß-Stoß- und
Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen im laminaren Regime sta¨rker ausfallen. Dadurch bildet sich auch
Ablo¨sung entlang der an den Seitenwa¨nden laufenden Eckenwirbel.
Im turbulenten Fall sind zwar a¨hnliche Strukturen zu beobachten, jedoch sind diese sehr viel schwa¨cher
ausgepra¨gt. Die Ablo¨sung auf der ersten Rampe und im Bereich des Rampenknicks ist sehr viel kleiner,
so dass die Querstro¨mungen durch die sekunda¨ren Wirbel ein sehr viel geringeres Ausmaß besitzen und
diese Wirbel nicht zur Symmetrieebene hin sondern parallel zur Anstro¨mung ausgerichtet sind.
Im Vergleich mit den experimentellen Ergebnissen gibt es jedoch fu¨r beide Fa¨lle deutliche Abweichungen
der St-Verteilung, sowohl qualitativer wie auch quantitativer Natur. Daher ist davon auszugehen, dass das
Transitionsverhalten bei den Windkanalversuchen mit externer Seitenwandkompression anders abla¨uft als
im 2D-Fall, bei der eine deutlich bessere U¨bereinstimmung zwischen den experimentellen und numerischen
Werten erzielt werden konnte, wenn der Rampenknick als Transitionspunkt angesehen wird. Bei exter-
ner Seitenwandkompression du¨rfte die Transition durch die komplexen dreidimensionalen Interaktionen in
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der Stro¨mung bestimmt werden und dadurch u¨ber die Breite des Einlaufs nicht an einer Stelle, sondern
abha¨ngig von diesen Interaktionen in manchen Bereichen fru¨her und in manchen erst spa¨ter auftreten.
Die dadurch bedingte Stro¨mungsstruktur ergibt sich dann als eine Mischung aus den beiden Fa¨llen der
CFD-Rechnungen. Fu¨r die erste Rampe ist die Stro¨mung gro¨ßtenteils als laminar anzunehmen und es be-
steht hier in Anbetracht der niedrigen Werte der St-Zahl ho¨chstwahrscheinlich auch in weiten Bereichen
Grenzschichtablo¨sung. Diese du¨rfte jedoch deutlich geringere Ausmaße haben, so dass, a¨hnlich wie im
turbulenten Fall, die sekunda¨ren Wirbel nicht zur Mitte hin ausgerichtet sind sondern parallel zueinan-
der. Wie die Stro¨mungstopologie und im Besonderen das Transitionsverhalten genau aussehen, la¨sst sich
anhand der Messdaten jedoch nicht na¨her bestimmen.
5.4.2 Einﬂuss der Innenkontraktion beim 2D-Einlauf
In diesem Abschnitt wird zuna¨chst betrachtet, wie sich der Einﬂuss der Innenkontraktion auf das
Stro¨mungsfeld auswirkt. Dafu¨r wird alleine die 2D-Konﬁguration verwendet, da nur fu¨r diese ein kom-
pletter Datensatz fu¨r alle Lippenposition verfu¨gbar ist. Abbildung 5.5 zeigt dazu die Wanddruckverla¨ufe
an den oberen und unteren Wa¨nden, sowie Schlierenaufnahmen fu¨r die beiden Fa¨lle mit minimaler
Innenkontraktion bei xL = 380 mm, die der Grundkonﬁguration des GK-01-Einlaufs entspricht, und der
Version mit maximaler Innenkontraktion bei xL = 340 mm.
Bei der Grundkonﬁguration zeigen die Schlierenbilder die folgende Stro¨mungsstruktur: Die beiden Ram-
pensto¨ße verfehlen die Lippe deutlich, wodurch ein betra¨chtlicher Spillage-Massenstrom verursacht wird.
Die Stro¨mung vor dem Lippenstoß ist daher komplett parallel zur zweiten Rampe, mit der Folge, dass die
Umlenkung in die Horizontale mit einem Umlenkwinkel von δR2 = 20,5° relativ groß und der Lippenstoß
dementsprechend stark ist. Wie bereits erwa¨hnt, bildet sich durch die Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkung
dieses Stoßes mit der Rampenoberﬂa¨che daher eine große Ablo¨seblase im Bereich zwischen x = 390 mm
und 410 mm aus, die etwa ein Drittel des Halsquerschnitts des Einlaufs umfasst. Da dieser Bereich
noch mit dem Ende der gekru¨mmten, isentropen Expansionsﬂa¨che zusammenfa¨llt, bildet sich keine
λ-Struktur aus Ablo¨se- und Wiederanlegestoß aus, sondern es werden zwei Stoßstrukturen erzeugt, die
sich in den Isolator fortpﬂanzen, wobei im hinteren Bereich des Isolators nur noch diejenige aus dem
Wiederanlegestoß sichtbar ist. Diejenige, die durch den Ablo¨sestoß erzeugt wird, triﬀt bei x = 420 mm
auf die Haubenoberﬂa¨che, induziert dort wieder ein kleines Ablo¨segebiet und wird in Form von Ablo¨se-
und Wiederanlegestoß reﬂektiert. Diese Sto¨ße sind jedoch nicht mehr erkennbar, nachdem sie mit dem
starken Wiederanlegestoß der ersten Ablo¨seblase interagiert haben. Dieser Wiederanlegestoß wiederum
produziert bei der Interaktion mit der Haubenoberﬂa¨che bei x ≈ 440 mm ein weiteres Ablo¨segebiet,
wonach eine weitere Struktur aus Ablo¨se- und Wiederanlegestoß entsteht, die u¨ber den weiteren Verlauf
des Isolators immer sta¨rker verschmiert.
Fu¨r die Version mit der Lippenposition von xL = 340 mm ist deutlich zu erkennen, dass der zweite
Rampenstoß unter die Lippe des Einlaufs la¨uft. Wie die Schlierenaufnahmen der u¨brigen Versuche zeigen,
triﬀt dieser Stoß bei xL = 375 mm auf die Schneide der Lippe. Somit gibt es zwei Stoßstrukturen, die
von der Haube zur Rampenoberﬂa¨che gehen, zum einen der Lippenstoß und zum anderen die Reﬂexion
des zweiten Rampenstoßes, nachdem dieser mit der Haube interagiert hat. Auch wenn dieser Bereich im
Schlierenbild nicht gut aufgelo¨st wird, kann man davon ausgehen, dass eine kleine Ablo¨seblase durch
diese Interaktion entsteht, da eindeutig die Strukturen des Ablo¨se- und Wiederanlegestoßes sichtbar sind.
Der Lippenstoß ist bei dieser Konﬁguration zumindest in Teilen schwa¨cher. Die Vorstoßmachzahl ist
in dem Bereich, der den zweiten Rampenstoß nicht passiert hat, zwar deutlich ho¨her, dies wird jedoch
durch den erheblich niedrigeren Umlenkwinkel ausgeglichen. Die im Vergleich zu anderen Konﬁgurationen
deutlich geringeren Schwankungen in den Wanddruckverla¨ufen, die von dieser Stoßstruktur verursacht
werden, besta¨tigen dies. Zwischen dem Lippenstoß und dem Rampenstoß gibt es eine klassische Stoß-
Stoß-Wechselwirkung, von dessen Tripelpunkt eine Scherschicht ausgeht.
Die durch den Lippenstoß auf der Rampe induzierte Ablo¨seblase ist in diesem Fall viel kleiner. Sie
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Abb. 5.5: Wanddruckverla¨ufe und Schlierenbilder fu¨r unterschiedliche Lippenpositionen bei der 2D-Konﬁguration
in Abschnitt 5.2 erla¨utert, liegt dies zum einen an der geringeren Sta¨rke des Lippenstoßes und zum
anderen daran, dass der Stoß weiter stromauf auf die Rampenoberﬂa¨che triﬀt und die Stro¨mung dort
noch nicht so stark relaminarisiert ist. Das bedeutet, dass die Stro¨mung umso anfa¨lliger fu¨r Ablo¨sung
wird, je weiter stromab man sich bewegt und die Relaminarisierung fortschreitet. Fu¨r xL = 340 mm ist
die Ablo¨sung durch den Lippenstoß folglich am geringsten ausgepra¨gt, was auch durch die Schlierenbilder
fu¨r die u¨brigen Lippenpositionen besta¨tigt wird. Dies ist auch daran ersichtlich, dass die durch den
Lippenstoß verursachte Stoßstruktur, nachdem sie bei x = 430 mm an der Haubenoberﬂa¨che reﬂektiert
wird und anschließend mit der Stoßstruktur des zweiten Rampenstoßes interagiert, nicht mehr sichtbar
ist. Die durch den zweiten Rampenstoß erzeugte Stoßstruktur hingegen kann u¨ber die gesamte La¨nge des
Isolators ausgemacht werden.
Die Wanddruckverla¨ufe spiegeln die Beobachtungen aus den Schlierenbildern sehr gut wider, wobei auch
die Erkenntnisse aus den Verdichtungsverha¨ltnissen zeigen, dass der Einﬂuss der Innenkontraktion auf
die Druckwerte insgesamt eher gering ist und weder qualitativ noch quantitativ starke A¨nderungen zu
verzeichnen sind. Dennoch lassen sich besonders anhand der Spitzen in den Druckverteilungen die Aus-
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wirkungen auf die Bereiche der Stoß-Grenzschicht-Interaktionen sehr gut nachvollziehen. Fu¨r xL = 340 mm
zeigt sich, wie schon erwa¨hnt, dass der Lippenstoß deutlich schwa¨cher ist als in den anderen Fa¨llen. Die
Spru¨nge in den Bereichen der Druckverla¨ufe, in denen diese Stoßstruktur auf eine der Wa¨nde triﬀt, z.B.
bei x = 425 mm oder x = 390 mm, sind vor allem auch deutlich geringer als diejenigen, die durch den
2. Rampenstoß bewirkt wird. Dies zeigt beispielsweise der große Sprung beim zweiten Druckmesspunkt
der Haube (xL = 390 mm) oder bei dem Punkt, an dem die Reﬂexion des 2. Rampenstoßes wieder auf
der unteren Wand auftriﬀt (430 mm < x < 450 mm). Dabei ist jedoch zu beachten, dass in diesen Be-
reich auch der Wiederanlegestoß der Ablo¨seblase fa¨llt, der ebenfalls zu dieser Drucksteigerung beitra¨gt.
Insgesamt besta¨tigt sich aber die Beobachtung aus der Diskussion der Leistungsparameter, dass sich das
allgemeine Druckniveau durch die Verla¨ngerung der Lippe trotz der damit einhergehenden Steigerung des
Massenstroms um nahezu 30% kaum a¨ndert. Sta¨rkere Abweichungen gibt es im Halsbereich, da die Stro¨-
mung dort stark durch die Stoß-Stoß- und Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen beeinﬂusst wird. Auch
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(b) Pitotdruckproﬁle
Abb. 5.6: Proﬁle der Machzahl und des Pitotdrucks u¨ber die Isolatorho¨he fu¨r verschiedene Lippenpositionen beim
GK-01-Einlauf ohne Seitenwandkompression
Trotz des geringen Einﬂusses der Lippenposition auf die statischen Dru¨cke gibt es bei den Pitotdru¨cken
deutlich gro¨ßere Unterschiede zwischen den verschiedenen 2D-Konﬁgurationen, wie Abbildung 5.6(b)
zeigt. Im mittleren Bereich nehmen die Werte stark zu, wa¨hrend sie in den Gebieten nahe der oberen und
unteren Wand relativ konstant bleiben. Die Position des Pitotro¨hrchens, an dem jeweils der Maximalwert
auftritt, variiert dabei mehrere Male (dies triﬀt auch auf weitere Konﬁgurationen zu, deren Ergebnisse
aus Gru¨nden der U¨bersichtlichkeit nicht in den Diagrammen aufgefu¨hrt sind). Die Verla¨ngerung der
Lippenposition von xL = 360 mm auf 350 mm bewirkt eine starke Zunahme des Pitotdrucks im oberen
Teil einhergehend mit einem gleichzeitigen Absinken im unteren Teil. Bei weiterer Reduzierung der
Lippenposition zu xL = 340 mm ist das genaue Gegenteil zu beobachten: im mittleren und unteren
Bereich steigt der Pitotdruck erheblich an, wa¨hrend er in der oberen Ha¨lfte fa¨llt. Dieses Verhalten ist ein
Indiz fu¨r laterale Verschiebungen der Stoß-Strukturen aufgrund der A¨nderung der Lage und Sta¨rke des
Lippenstoßes und des eventuellen Einfangens des zweiten Rampenstoßes, wodurch sich insbesondere auch
die Fa¨lle der Stoß-Stoß- und Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen a¨ndern.
In den Machzahlproﬁlen in Abbildung 5.6(a) schlagen sich diese Entwicklungen nicht in der gleichen Weise
nieder. In der oberen Ha¨lfte gibt es keine nennenswerten Auswirkungen durch die Lippenposition. In der
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Mitte und dem unteren Bereich sind diese jedoch zum Teil sehr groß. Auch dies ist auf die Verschiebungen
der Stoßstrukturen zuru¨ckzufu¨hren. Auch wenn sich, wie bereits erla¨utert, allgemein keine großen A¨nde-
rungen durch die Lippenposition auf die Wanddru¨cke ergeben, wird nun deutlich, dass die Wanddru¨cke
zum Ende des Isolators hin doch Einﬂu¨sse durch die Lippenposition aufweisen, die groß genug sind, dass
die Machzahlverteilungen, die aus dem Verha¨ltnis von Pitot- und statischen Dru¨cken gewonnen werden,
nicht direkt die Entwicklungen der Pitotdru¨cke widerspiegeln. Im oberen Bereich entwickeln sich die stati-
schen Dru¨cke demnach gegenla¨uﬁg zum Pitotdruck, wodurch sich die Machzahl kaum a¨ndert. Im unteren
Bereich bewirkt fu¨r xL = 360 mm die Zunahme des Pitotdrucks bei gleichzeitigem Abfall des statischen
Drucks eine deutliche Zunahme der Machzahl. Bei den Lippenpositionen xL = 350 mm und 340 mm hin-
gegen werden die Steigerungen des Pitotdrucks durch jeweils entsprechende Erho¨hungen beim statischen
Druck so ausgeglichen, dass die Machzahl nicht steigt oder sogar abfa¨llt.
5.4.3 Vergleich der unterschiedlichen Seitenwandkompressionen
Dieser Abschnitt bescha¨ftigt sich mit dem direkten Einﬂuss der verschiedenen Arten der Seitenwandkom-
pression. Dazu werden die Grundkonﬁguration mit xL = 380 mm und die Lippenposition xL = 360 mm
verwendet, da an diesem Punkt zumindest eine der Konﬁgurationen mit externer Seitenwandkompression
noch funktioniert. Abbildung 5.7 zeigt zuna¨chst die Wandruckverla¨ufe entlang der Mittellinie des Einlaufs
fu¨r die Grundkonﬁguration.
Grundkonﬁguration mit xL = 380 mm
Hier zeigt sich, dass lediglich die interne Seitenwandkompression bedeutsame Auswirkungen auf die
Druckwerte hat. Fu¨r die Lippenposition von xL = 380 mm wurde diese bereits von Ha¨berle untersucht
[89, 90]. Die dabei erzielten Ergebnisse konnten mit hoher U¨bereinstimmung reproduziert werden. Es
zeigten sich die gleichen Auswirkungen: Ein starker Stromauf-Eﬀekt, verursacht durch die Wechselwirkung
der Verdichtungssto¨ße der Seiteneinsa¨tze mit den Grenzschichten an der oberen und unteren Wand,
bewirkt, dass sich die Ablo¨seblase im Halsbereich vergro¨ßert und stromauf verschiebt. In Anbetracht
der Kompressionswinkel der internen Seiteneinsa¨tze und der daraus zu erwartenden Stoßwinkel wa¨re
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Abb. 5.7: Vergleich der unterschiedlichen Arten der Seitenwandkompression fu¨r die Lippenposition xL = 380 mm
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eigentlich erst deutlich weiter stromab, ab etwa x > 500 mm, mit einer Druckerho¨hung durch die Seiten-
wandkompression zu rechnen. Durch diese Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkung wird auch die Interaktion
auf der Haubenseite beeinﬂusst, woraus die deutlich erho¨hten Druckwerte beim ersten Druckmesspunkt
der Haube resultieren. Dabei ist es augenscheinlich so, dass sich fu¨r bIso = 70 mm, wo der Eﬀekt der
Wechselwirkung durch die Seitenwandsto¨ße sta¨rker ist, wie die ho¨heren Druckwerte auf der Rampe zeigen,
der Bereich der Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkung auf der Haube auch sta¨rker stromauf und somit u¨ber
den ersten Druckmesspunkt hinaus verschiebt, woraus sich dann der niedrigere Druckwert fu¨r diese
Konﬁguration im Vergleich zu bIso = 80 mm ergibt. Auch die Druckerho¨hung bei 450 mm < x < 470 mm,
die durch das Auftreﬀen des Wiederanlegestoßes der Ablo¨seblase auf die Haubenoberﬂa¨che verursacht
wird, ist gegenu¨ber dem 2D-Fall stromauf verschoben. Direkt durch die zusa¨tzliche Kompression der
Seiteneinsa¨tze wird der Druck erst im hinteren Isolatorbereich, ab x > 500 mm, gesteigert. Dabei gibt es
zuna¨chst eine kra¨ftige Steigerung, die bei bIso = 70 mm sta¨rker ausfa¨llt und sich aufgrund der gro¨ßeren
Konvergenzwinkel der Seiteneinsa¨tze (δSW = 9,45° im Vergleich zu δSW = 6,35°) fru¨her auswirkt als bei
bIso = 80 mm. Nach dieser starken Erho¨hung sinkt der Druck, unter anderem durch die Expansion am
Ende des konvergierenden Teil der Seiteneinsa¨tze, wieder ab, bleibt aber zum Isolatoraustritt hin auf
beiden Wa¨nden auf einem ho¨heren Niveau als im 2D-Fall. Insgesamt treten in diesem Bereich starke
dreidimensionale Wechselwirkungen auf, wodurch eine genaue Interpretation der Stro¨mungsstruktur mit
den vorhandenen Messdaten schwierig ist.
Bei zusa¨tzlicher externer Seitenwandkompression sind die Auswirkungen auf die Wanddruckverla¨ufe
deutlich schwa¨cher ausgepra¨gt, trotz der bereits erwa¨hnten enormen A¨nderungen der Stro¨mungstopologie
im externen Bereich. Bis auf zwei Bereiche an der Haube, in denen der Einﬂuss durch die Lippenposition
etwas gro¨ßer ist, sind die Verla¨ufe fu¨r externe Seitenwandkompression dem fu¨r den 2D-Fall sehr a¨hnlich.
Durch die Seitenwandsto¨ße sind bereits im externen Bereich kleine Drucksteigerungen von bis zu 30%
zu erkennen. Im Halsbereich steigt dieser Wert auf bis zu 50%. Dies liegt jedoch nur darin begru¨ndet,
dass sich die Ablo¨seblase, die durch die Wechselwirkung der Grenzschicht der unteren Wand mit dem
Lippenstoß verursacht wird, stromauf bewegt und etwas vergro¨ßert, so dass der Druckanstieg bereits
fru¨her stattﬁndet. Dies kommt daher, dass die Vorstoßmachzahl des Lippenstoßes durch den Einﬂuss der
Seitenwandkompression verringert wird und sich der Stoßwinkel dadurch erho¨ht. Auch nimmt dadurch
die Sta¨rke des Stoßes ab, wodurch das maximale Druckniveau, dass im Interaktionsgebiet erreicht
wird, fu¨r beide Fa¨lle der externen Seitenwandkompression auf dem gleichen Level liegt wie das der
2D-Konﬁguration. Auf der Haubenseite resultiert daraus ein geringerer Druckzuwachs nahe der Lippe. Im
weiteren Verlauf des Isolators ergeben sich nur sehr ma¨ßige A¨nderungen. An der unteren Wand gibt es nur
zum Ende des Isolators hin ein paar geringe Abweichungen, ansonsten sind die Verla¨ufe nahezu identisch.
Auf der Haubenseite sind etwas ausgepra¨gtere Diskrepanzen vorhanden, vor allem ist der Druckanstieg
durch die Interaktion mit dem Wiederanlegestoß der Ablo¨seblase ebenfalls stromauf verschoben. Zum
Ende des Isolators hin ist die Druckerho¨hung weniger stark als im 2D-Fall, so dass der Druck in der
Schnittstelle zur Brennkammer bei externer Seitenwandkompression niedriger liegt. Insgesamt sind in
den Wanddruckverla¨ufen jedoch keine fundamentalen A¨nderungen der Stro¨mungsstruktur bei externer
Seitenwandkompression sichtbar. Dies ist ein Indiz dafu¨r, dass die Stro¨mung in diesem Bereich keinen
ausgepra¨gten dreidimensionalen Wechselwirkungen unterworfen ist und sich die starken A¨nderungen der
Stro¨mungstopologie im Bereich der externen Rampen nicht in den internen Stro¨mungskanal fortpﬂanzen.
Tendenziell zeigen alle Konﬁgurationen, dass der Druck zum Brennkammereintritt hin ansteigt. Es ist
jedoch schwierig zu beurteilen, ob sich dies auch fortsetzt, da stromab zwar noch Druckmesspunkte
vorhanden sind, es jedoch nicht ausgeschlossen werden kann, dass die Werte dort bereits vom Pitotrechen
beeinﬂusst werden. Dennoch la¨sst sich mutmaßen, dass eine Stromab-Verschiebung des Brennkammerein-
tritts einen ho¨heren Brennkammerdruck bringen wu¨rde.
Abbildung 5.8 zeigt fu¨r den Vergleich des Einﬂusses der unterschiedlichen Konﬁgurationen der Seiten-
wandkompression die Pitotdruck- und Machzahlproﬁle am Isolatorende. Weiterhin zeigen die Diagramme
in Abbildung 5.9, welche Auswirkungen die verschiedenen Arten der Seitenwandkompression auf die






























ext. SWK, bIso = 80 mm
ext. SWK, bIso = 70 mm
int. SWK, bIso = 80 mm
int. SWK, bIso = 70 mm
Abb. 5.8: Proﬁle der Machzahl und des Pitotdrucks u¨ber die Isolatorho¨he fu¨r verschiedene Arten der Seitenwand-
kompression beim GK-01-Einlauf fu¨r die Lippenposition xL = 380 mm
Pitotdru¨cke und die Machzahlen in der Symmetrieebene bei z = 0 mm mit denjenigen verglichen, fu¨r
die der Pitotrechen seitlich auf z = ±25 mm verschoben war (dargestellt ist der Mittelwert aus der
Messung auf beiden Seiten der Symmetrieebene analog zur Darstellung der Wanddru¨cke der Querschnitte
mit radial verteilten Druckbohrungen beim GK-3D-Modell, vergleiche Abbildung 4.17). Dabei sind die
Machzahlproﬁle sehr viel weniger aussagekra¨ftig als die Pitotdru¨cke, werden aber dennoch berechnet und
dargestellt. Da beim GK-01-Modell nur ein reiner Pitotrechen zur Verfu¨gung steht, mu¨ssen zur Ableitung
der Machzahl weiterhin die Messwerte der Wanddruckbohrungen in der Symmetrieebene verwendet
werden. Dabei ist aufgrund des großen Abstands zwischen den Pitotro¨hrchen und den Druckbohrungen,
und auch in Anbetracht der zu erwartenden erho¨hten Inhomogenita¨t der Stro¨mung, gerade auch in
z-Richtung, eine deutliche Abnahme der Verla¨sslichkeit der pra¨sentierten Werte zu beachten. Aus diesem
Grund konzentriert sich die Diskussion der Ergebnisse auf die direkt gemessenen Pitotdru¨cke.
Die Pitotdru¨cke in Abbildung 5.8 sind fu¨r beide Fa¨lle mit interner Seitenwandkompression gleichma¨ßiger
u¨ber die Isolatorho¨he verteilt als beim 2D-Fall, welcher von allen fu¨nf Konﬁgurationen die gro¨ßten Va-
riationen zeigt. Noch gleichma¨ßiger pra¨sentieren sich die daraus abgeleiteten Machzahlen. Besonders fu¨r
bIso = 70 mm vera¨ndert sich diese u¨ber die Ho¨he des Isolators nur sehr geringfu¨gig. Fu¨r externe SWK
sind die Verla¨ufe noch na¨her am 2D-Fall. Hier fa¨llt auf, dass sich die beiden untersuchten Isolatorbreiten
von bIso = 80 mm und 70 mm nur minimal voneinander unterscheiden. Die Werte steigen bei diesen
Konﬁgurationen zwischen dem obersten und dem zweiten Pitotro¨hrchen von oben sehr stark an und er-
reichen an diesem zweiten Pitotro¨hrchen den Maximalwert. Danach sinken die Werte zur unteren Wand
hin relativ gleichma¨ßig ab. Die Werte des untersten und obersten Pitotro¨hrchens liegen jeweils in etwa
auf dem gleichen Niveau (zu beachten ist bei den dargestellten Diagrammen, dass die jeweils obersten
und untersten Punkte der Kurven nicht die Werte der obersten und untersten Pitotro¨hrchen, sondern
der dort gemessenen Wanddru¨cke darstellen). In den Machzahlen schla¨gt sich diese ungleichma¨ßige Pitot-
druckverteilung nur in sehr geringem Maße nieder. Hier sind die Werte insgesamt gleichma¨ßiger u¨ber die
Isolatorho¨he verteilt. Dennoch ist die Stro¨mung des 2D-Einlaufs und bei den Fa¨llen mit externer Seiten-
wandkompression inhomogener u¨ber die Ho¨he des Isolators als bei interner SWK. Dies ist u¨berraschend,
da zu erwarten gewesen wa¨re, dass sich die dreidimensionalen Eﬀekte sta¨rker auswirken, wenn sie erst im
internen Bereich des Einlaufs induziert werden.
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ext. SWK, bIso = 80 mm
ext. SWK, bIso = 70 mm
ohne SWK
ext. SWK, bIso = 80 mm
ext. SWK, bIso = 70 mm
z = 0 mm





























int. SWK, bIso = 80 mm
int. SWK, bIso = 70 mm
ohne SWK
int. SWK, bIso = 80 mm
int. SWK, bIso = 70 mm
z = 0 mm
z = ? 25 mm
(b) interne Seitenwandkompression
Abb. 5.9: Vergleich der Pitotdruck- und Machzahlproﬁle in der Symmetrieebene (z = 0 mm) und seitlich
verschoben um z = ±25 mm
In Bezug auf die Homogenita¨t der Stro¨mung u¨ber die Breite des Isolators zeigt sich jedoch, dass diese
durchaus stark von den internen Seitenwandeinsa¨tzen beeintra¨chtigt wird, wie sich vor allem anhand
der Pitotdruckverteilung in Bild 5.9(b) nachvollziehen la¨sst. Dabei ergeben sich u¨ber die gesamte Ho¨he
des Einlaufs deutliche Abweichungen der Werte bei z = ±25 mm gegenu¨ber denen auf der Mittellinie.
Fu¨r bIso = 70 mm liegen die Werte u¨ber die gesamte Isolatorho¨he bei z = ±25 mm deutlich u¨ber denen
in der Mittellinie. Die gro¨ßte Diskrepanz ergibt sich fu¨r den Wert am obersten Pitotro¨hrchen, wo der
Druck bei z = ±25 mm um etwa 50% u¨ber dem auf der Mittellinie liegt. Im u¨brigen Bereich sind die
Abweichungen geringer, da, ausgehend von oben, die Werte bei z = 0 mm nach unten zuna¨chst zu- und
bei z = ±25 mm abnehmen. Am untersten Pitotro¨hrchen nimmt die Diskrepanz jedoch wieder deutlich
zu. Fu¨r bIso = 80 mm sind die Abweichungen an den einzelnen Punkten geringer, die Verla¨ufe an sich
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jedoch stark unterschiedlich. Bei z = ±25 mm ist der Pitotdruck am obersten Messpunkt am ho¨chsten
und nimmt von dort ausgehend stetig ab. Der Verlauf auf der Mittellinie hingegen ist u¨ber die Ho¨he
nahezu symmetrisch, was dazu fu¨hrt, dass die Betra¨ge im oberen Bereich niedriger und in der Mitte und
dem unteren Bereich ho¨her liegen als diejenigen bei z = ±25 mm.
Bei externer Seitenwandkompression machen sich die 3D-Eﬀekte u¨ber die Breite hinweg weniger stark
bemerkbar. In der Ebene mit z = ±25 mm ist es jedoch nicht mehr so, dass die Verla¨ufe fu¨r beide
Isolatorbreiten fast identisch sind. In dieser Ebene stimmt der Verlauf fu¨r bIso = 80 mm mit dem des
2D-Einlaufs fast komplett u¨berein. Demhingegen gibt es fu¨r bIso = 70 mm fast keine Unterschiede
zwischen den gemessenen Werten in den beiden Ebenen. Die Schwankungen sind sehr gering und liegen
bei maximal 10%.
Bemerkenswert ist bei diesen Messungen außerdem, dass auch im Fall des 2D-Einlaufs mitnichten eine
homogene Stro¨mung u¨ber die Breite vorliegt, sondern vielmehr bei dieser Konﬁguration die Diskrepanzen
zwischen den Werten in der Mitte und denjenigen, die seitlich verschoben bei z = ±25 mm gemessen
wurden, mit am ho¨chsten sind. Einzig bei interner SWK und bIso = 70 mm sind die Variationen des
Pitotdrucks u¨ber die Breite a¨hnlich stark. Allerdings sind bei dieser Konﬁguration die A¨nderungen u¨ber
die Isolatorho¨he sehr viel kleiner - im 2D-Fall gibt es sowohl u¨ber die Ho¨he als auch die Breite des Einlaufs
enorme Schwankungen im Pitotdruck und somit ist die Stro¨mung hier am wenigsten homogen.
Verla¨ngerung der Lippe auf xL = 360 mm
In Graphik 5.10 sind die Wanddruckverla¨ufe fu¨r die unterschiedlichen Arten der Seitenwandkompression
bei Verla¨ngerung der Lippe um 20 mm auf xL = 360 mm zu sehen. Die Konﬁguration mit externer SWK
und bIso = 70 mm fehlt dabei, weil der Einlauf nicht mehr startete.




























ext. SWK, bIso = 80 mm
int. SWK, bIso = 80 mm
int. SWK, bIso = 70 mm
Abb. 5.10: Vergleich der unterschiedlichen Arten der Seitenwandkompression fu¨r die Lippenposition xL = 360 mm
Fu¨r die 2D-Version wurde in Abschnitt 5.4.2 bereits erkannt, dass sich die Wanddruckverla¨ufe relativ wenig
bei Verla¨ngerung der Einlauﬂippe a¨ndern und sich dementsprechend auch keine nennenswerte Steigerung
beim Verdichtungsverha¨ltnis Πst ergibt (siehe Graphik 5.2(a)). Fu¨r alle drei Konﬁgurationen mit Seiten-
wandkompression wurde das Verdichtungsverha¨ltnis durch die Verla¨ngerung der Lippe auf xL = 360 mm
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jedoch deutlich gesteigert. Die Wanddruckverla¨ufe zeigen nun, dass sich auch bei den Fa¨llen mit Seiten-
wandkompression nur geringe A¨nderungen qualitativer Art ergeben, aber die Druckschwankungen u¨ber
die Verla¨ufe der einzelnen Konﬁgurationen hinweg gro¨ßer sind. Dadurch sind auch die Diskrepanzen zum
Fall ohne SWK gro¨ßer, woraus dann auch die im Endeﬀekt ho¨heren Steigerungen der Verdichtungsverha¨lt-
nisse bei Anwendung der Seitenwandkompression resultieren. Auf der Rampenseite sind die Diskrepanzen
bereits im Halsbereich deutlich ho¨her, auch bei den Fa¨llen mit interner SWK. Das heißt, dass auch der
Stromauf-Eﬀekt der 3D-Einsa¨tze im internen Bereich durch die la¨ngere Haube beeinﬂusst wird. Nahe der
Schneide der Haube liegen die Druckwerte fu¨r interne SWK jedoch niedriger. Dies ko¨nnte daran liegen,
dass bei xL = 360 mm der zweite Rampenstoß bereits von der Lippe eingefangen wird und sich durch die
dort entstehende Ablo¨sung aufgrund der Stoß-Grenzschicht-Interaktion und der Wechselwirkung mit dem
Stromauf-Eﬀekt der Seiteneinsa¨tze diese niedrigeren Werte ergeben. Fu¨r den Fall der externen SWK, bei
dem kein derartiger Stromauf-Eﬀekt vorhanden ist, bewirkt die Stoß-Grenzschicht-Interaktion des zweiten
Rampenstoßes einen deutlichen ho¨heren Druckwert nahe der Lippe. U¨ber den weiter stromab liegenden
Bereich gibt es sonst nur geringfu¨gige Auswirkungen durch die unterschiedliche Lippenposition, wobei die
gro¨ßte A¨nderung darin liegt, dass die Druckerho¨hung bei x = 530 mm fu¨r die interne Seitenwandkompres-
sion mit bIso = 80 mm stromauf verschoben ist. Fu¨r den 70 mm-Fall ist zum Ende des Isolators hin bei
xL = 360 mm ein deutlich gro¨ßerer Druckanstieg zu verzeichnen. Daher ist die Steigerung des Druckver-





























ext. SWK, bIso = 80 mm
int. SWK, bIso = 80 mm
int. SWK, bIso = 70 mm
Abb. 5.11: Proﬁle der Machzahl und des Pitotdrucks u¨ber die Isolatorho¨he fu¨r verschiedene Arten der Seitenwand-
kompression beim GK-01-Einlauf fu¨r die Lippenposition xL = 360 mm
Analog zu den geringfu¨gigen A¨nderungen bei den Wanddruckverla¨ufen ist auch der Einﬂuss der Lippen-
position auf die Pitotdruck- und Machzahlproﬁle klein, wie Abbildung 5.11 zeigt. Aufgrund der ho¨heren
Verdichtung liegen die Machzahlen bei den Fa¨llen mit SWK niedriger. Der im Vergleich zu den anderen
Konﬁgurationen gro¨ßere Abfall der Machzahl fu¨r die Konﬁguration mit interner SWK und bIso = 70 mm
spiegelt abermals die ho¨here Steigerung des Verdichtungsverha¨ltnisses fu¨r diese Konﬁguration wider. Wie
bereits bei xL = 380 mm ist die Stro¨mung u¨ber die Ho¨he des Isolators weiterhin fu¨r beide Fa¨lle mit interner
SWK deutlich homogener als im 2D-Fall oder dem mit externer SWK. Auch hier spielt es oﬀenbar keine
Rolle, dass erst im internen Bereich des Isolators dreidimensionale Eﬀekte induziert werden.
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Fu¨r die Auslegung des 3D-Einlaufs konnte aus den Voruntersuchungen geschlossen werden, dass eine
Kombination aus einer Doppelrampe und konvergierenden Seitenwa¨nden sehr unvorteilhaft ist, da durch
die komplizierten dreidimensionalen Wechselwirkungen der Sto¨ße und Grenzschichten starke Wirbel-
strukturen und große Ablo¨segebiete induziert werden ko¨nnen. Weiterhin konnte durch die Erho¨hung der
Innenkontraktionsverha¨ltnisse eine deutliche Steigerung der Eﬃzienz in Form des Totaldruckru¨ckgewinns
und des Wirkungsgrades der kinetischen Energie erzielt werden. Bei den Konﬁgurationen mit Seiten-
wandkompression war zudem eine deutliche Steigerung des Verdichtungsverha¨ltnisses durch Erho¨hung
des eingefangenen Massenstroms mo¨glich.
Dabei wurde in Kauf genommen, dass der zweite Rampenstoß von der Lippe eingefangen wird und auf-
grund der Ablo¨sung, die durch dessen Interaktion mit der Grenzschicht der Haube entsteht, die Betriebs-
stabilita¨t des Einlaufs mindert. Wie sich zeigte, hat dies jedoch in den Fa¨llen ohne und bei interner
Seitenwandkompression keine nachteiligen Auswirkungen und ist somit tolerierbar. Die Fa¨lle der externen
Seitenwandkompression zeigten dem hingegen, dass dies nur gilt, solange das Starten des Einlaufs gesichert
ist und dass diesem Punkt besonders Augenmerk gewidmet werden muss.
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6 Ergebnisse der Untersuchungen mit dem
3D-Einlauf GK-3D
6.1 Versuchsbedingungen und Versuchsablauf
In Anbetracht der Trajektorienberechnungen fu¨r eine mo¨gliche Flugmission wurden fu¨r die Windkanal-
versuche zwei Bedingungen ausgewa¨hlt, die einen Flug bei Ma = 7 in H = 30 km bzw. 25 km simulieren
sollen. Unter Beachtung der Mach- und Reynoldszahl-A¨hnlichkeit [15] wurden die in Tabelle 6.1 gelisteten
Bedingungen ausgewa¨hlt. Neben diesen beiden Kriterien sollte auch das Verha¨ltnis von Wand- zu Total-
temperatur Tw/Tt0 des Flugfalls bei den Versuchen mo¨glichst genau reproduziert werden, da insbesondere
die Stoß-Grenzschicht-Interaktion sowie eventuelle Ablo¨sung und die Ausbildung der Eckenstro¨mung durch
diesen Faktor beeinﬂusst werden [16, 20, 21]. Dies ist insofern sehr schwierig, als dass einerseits die Wand-
temperatur im Flug nicht bekannt sowie u¨ber das gesamte Modell hinweg nicht konstant ist (zumal sie
auch von den verwendeten Materialen und dem angewandten Ku¨hlkonzept abha¨ngt) und somit lediglich
eine Annahme daru¨ber getroﬀen werden kann. Andererseits unterliegt man auch praktischen Beschra¨n-
kungen bei der Versuchsdurchfu¨hrung. Bei den betrachteten Flugho¨hen und -geschwindigkeiten liegt die
Totaltemperatur im Bereich von Tt0 ≈ 2400 K. Geht man nun von Wandtemperaturen im Bereich von
600 K < Tw < 800 K aus, so liegt das Wandtemperaturverha¨ltnis zwischen 1/3 und 1/4. Bei einem
Windkanalmodell bei Umgebungstemperatur (Tw = 300 K) wa¨ren also Totaltemperaturen der Windka-
nalstro¨mung zwischen 900 K < Tt0 < 1200 K no¨tig. Dies ist mit einer Langzeitanlage wie dem H2K
jedoch nicht erreichbar. Zudem wu¨rde das Windkanalmodell auf Dauer deutlich schneller verschleißen
und Schaden nehmen, so dass das geplante Versuchsprogramm nicht in vollem Umfang absolviert werden
ko¨nnte. Eine Totaltemperatur von Tt0 = 700 K, welches fu¨r die Versuche ein Wandtemperaturverha¨ltnis
von TwTt0 = 0,439 ergibt, stellt daher einen guten Kompromiss dar.
Bedingung 1 Bedingung 2
entspricht Flugho¨he 30 km 25 km
Machzahl Ma, - 7 7
Totaldruck pt0, kPa 790 1750
stat. Druck p∞, Pa 190,8 422,7
Totaltemperatur Tt0, K 700 700
stat. Temperatur T∞, K 64,8 64,8
Einheits-Re Re∞,l=1 m, 106 m−1 2,6 5,7
Tab. 6.1: Versuchsbedingungen der Messkampagne mit dem 3D-Einlauf
Da Bedingung 1 den wichtigeren der beiden Trajektorienpunkte darstellt, wurde nur diese verwendet,
um das Betriebsverhalten des Einlaufs, insbesondere den Einﬂuss von Innenkontraktion, Anstell- und
Schiebewinkeln in den Unterkapiteln 6.4 und 6.5, zu untersuchen. Lediglich im darauﬀolgenden Abschnitt
6.6 zur Untersuchung des Einﬂusses der Reynoldszahl wird Bedingung 2 verwendet, ebenso wie bei der
Analyse des Startverhaltens. Durch die Variation der Reynoldszahl wird erforscht, welche A¨nderungen
bei gleicher Flugmachzahl aber in niedrigeren Flugho¨hen zu erwarten wa¨ren. Bei den meisten Versuchen
wurden sogenannte Drosselkurven aufgezeichnet. Bei Beginn des Windkanalversuchs beﬁndet sich der
Einlauf in der Startkonﬁguration. Nach Aufbau der Kanalstro¨mung wird die Haube in die Position fu¨r
die jeweils gewu¨nschte Innenkontraktion gebracht, gegebenenfalls wird u¨ber die Anstellwinkelvorrichtung
auch noch der gewu¨nschte Anstellwinkel α eingestellt (bei den Schiebewinkeluntersuchungen wird der
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Winkel bereits vor dem Versuch manuell eingestellt). Anschließend wird die Drossel kontinuierlich
zugefahren. Wa¨hrend diesem Vorgang erho¨ht sich der Gegendruck durch die Drossel auf den Einlauf




Mittels dieser Drosselkurven lassen sich der Betriebsbereich und das -verhalten fu¨r die jeweiligen
Bedingungen bestimmen. Entscheidende Parameter hierbei sind das statische Druckverha¨ltnis, der To-
taldruckru¨ckgewinn und das Massenﬂussverha¨ltnis, das mit der jeweiligen Konﬁguration erreicht werden
kann. Außerdem ist wichtig, zu betrachten, bis zu welchem maximalen Gegendruck der Einlauf noch
stabil arbeitet, da dies die Robustheit des Einlaufs gegenu¨ber Druckschwankungen in der Brennkammer
bestimmt.
Mittels der Druckmessungen, sowohl der Wanddruck- als auch der statischen und Pitotdruckmessungen
mit dem Druckmessrechen, erfolgt anschließend eine genauere Betrachtung des Stro¨mungsfeldes, um die
Eﬀekte, die das Betriebsverhalten der jeweiligen Konﬁguration beeinﬂussen, genauer beschreiben zu ko¨n-
nen.
6.2 Erwartete Stro¨mungsstruktur bei den Windkanalversuchen
Die im Rahmen der Auslegung durchgefu¨hrten CFD-Simulationen bieten bereits detaillierte Infor-
mationen u¨ber die Struktur der Einlaufstro¨mung im Flugfall. Auch wenn durch Einhaltung von
A¨hnlichkeitsparametern versucht wird, den Flugfall so genau wie mo¨glich nachzustellen, ergeben sich
vor allem aufgrund von Temperatureﬀekten Unterschiede zwischen dem Stro¨mungsfeld im Flugfall und
im Bodenversuch. Dadurch wird vor allem auch das Transitionsverhalten beeinﬂusst. Daher wurden im
Vorfeld auch CFD-Simulationen bei Windkanalbedingungen durchgefu¨hrt, um so genauere Erkenntnisse
u¨ber das Stro¨mungsfeld zur Unterstu¨tzung der Interpretation der experimentellen Ergebnisse zu erlangen.
Außerdem wurde so u¨berpru¨ft, wie mit den bei der Auslegung angewandten Methoden die Stro¨mung
vorhergesagt werden kann, was bereits in Abschnitt 3.4.3 beschrieben wurde. Hier werden zuna¨chst die
wichtigsten Eigenschaften des Stro¨mungsfeldes und die bedeutendsten Unterschiede zum Flugfall erla¨utert.
(a) Ma-Verteilung
(b) Pseudo-Schlieren-Visualisierung
Abb. 6.1: Visualisierung der Stro¨mungsstruktur in der Symmetrieebene fu¨r die Lippenposition xL = 330 mm
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Im externen Bereich des Einlaufs interagiert der Rampenstoß mit den Seitenwandsto¨ßen a¨hnlich dem in
Abschnitt 2.3.6 beschriebenen Modell: Zwischen den Seitenwandsto¨ßen und dem Rampenstoß entsteht
jeweils ein Bru¨ckenstoß, der zusammen mit dem Rampenstoß und den Seitenwandsto¨ßen eine Stoßfront
bildet (diese Stoßfront wird in den nachfolgenden Kapitel oft auch einfach nur als Rampenstoß bezeichnet,
da meistens die Ergebnisse in der Symmetrieebene betrachtet werden). Der Bru¨ckenstoß breitet sich
stromauf immer weiter aus, bis die Interaktionslinie, an der dieser Stoß mit dem Rampenstoß zusammen-
triﬀt, auf die Mittellinie triﬀt und mit dem von der gegenu¨berliegenden Seite induzierten Bru¨ckenstoß
interagiert. Dort verschwindet der Rampenstoß, und die Stoßfront wird V-fo¨rmig. Dementsprechend wurde
auch die Schneide der Haubenlippe gestaltet, um damit fu¨r mo¨glichst unterschiedliche Bedingungen, wie
Anstellwinkel oder Machzahlvariationen, trotzdem Shock-on-Lip zu erreichen.
Von den Interaktions-Linien zwischen dem Rampen- bzw. den Seitenwandsto¨ßen und dem Bru¨ckenstoß
wird jeweils ein Stoß zur na¨chstgelegenen Wand hin reﬂektiert. Diese verlaufen entlang dieser Interakti-
onslinien. Fu¨r die Sto¨ße auf der Rampe bedeutet das, dass an dem Punkt auf der Symmetrieebene, an dem
die beiden Bru¨ckensto¨ße aufeinandertreﬀen, auch die zur Wand reﬂektierten Sto¨ße aufeinandertreﬀen und
interagieren. Nach dieser Interaktion sind diese Sto¨ße ziemlich schwach und treﬀen jeweils etwas weiter
stromab in dem Bereich auf die Seitenwa¨nde, in dem diese u¨ber Expansionsﬂa¨chen vom konvergierenden
Teil des Einlauf in den Isolatorbereich mit konstanter Breite u¨bergeleitet werden. Durch diese Interaktion
werden diese ohnehin schwachen Sto¨ße nahezu ausgelo¨scht, so dass sie im Isolatorbereich nicht mehr
auﬃndbar sind.
Durch die Druckgradienten im externen Bereich des Einlaufs wird u¨ber diese Sto¨ße hinweg jeweils ein
Wirbel induziert. Dies ist anders als bei einer eckigen Konﬁguration, bei der jeweils ein a¨ußerer und
innerer Stoß von der Schnittstelle zwischen Rampen- bzw. Seitenwandstoß und Bru¨ckenstoß zur Wand
hin entsteht und folglich auch eine entsprechend ho¨here Anzahl an Wirbeln induziert wird. Dies liegt
daran, dass die Ecken mit Radien versehen wurden.
An diesem Punkt gibt es nun einen entscheidenden Einﬂussfaktor. Wie bereits erwa¨hnt, kann der Einlauf
durch die bewegliche Haube so angepasst werden, dass fu¨r verschiedene Stro¨mungsbedingungen wie
unterschiedliche Machzahlen oder Anstellwinkel die Shock-on-Lip-Bedingung erreicht wird. Wie bereits in
Abschnitt 2.3.3 erla¨utert, ist diese Bedingung in der Regel nicht der beste Betriebsfall. Im Gegenteil, vor
allem, weil dies den komplizierten Stoß-Stoß-Interaktionsfall vom Edney-Typ IV verursacht, wird dieser
als sehr unvorteilhaft betrachtet. In der Regel wird es daher bevorzugt, dass der Rampenstoß an der
Haubenlippe vorbeigeht und etwas Spillage erlaubt, um diese Stoß-Stoß-Wechselwirkung zu vermeiden
und dadurch ein stabileres Betriebsverhalten zu erreichen.
Andererseits ko¨nnte es durchaus auch Vorteile haben, die Lippe so weit stromauf zu fahren, dass die
externe Stoßfront des Einlaufs von der Haube eingefangen wird und auf deren Oberﬂa¨che triﬀt. Auf
diese Weise ko¨nnte eine zusa¨tzliche Aufheizung der Stro¨mung erfolgen, und ein Bereich mit extrem
heißer Stro¨mung geschaﬀen werden, um die Zu¨ndung und die Stabilita¨t der Verbrennung zu verbessern.
A¨hnliche Untersuchungen gibt es auch bei LAPCAT. Welche Stro¨mungsstrukturen sich fu¨r diese beiden
unterschiedlichen Fa¨lle in der Symmetrieebene ergeben, zeigen die Abbildungen 6.1 und 6.2 anhand der
Machzahlverteilungen und Pseudo-Schlieren-Bildern bei Bedingung 1.
Der oﬀensichtlichste Unterschied beider Konﬁgurationen bei Windkanalbedingung im Vergleich zum Flug-
fall ist, dass die Grenzschicht im Bereich von x ≈ 0,55 m durch die Interaktion mit dem Haubenstoß (im
Fall xL = 330 mm) bzw. dem an der Haube reﬂektierten Rampenstoß (im Fall xL = 300 mm) ablo¨st,
wie man anhand der Pseudo-Schlieren-Aufnahme sowie der Machzahlverteilung erkennen kann. Dies liegt
an dem im Falle der Windkanalstro¨mung deutlich ho¨heren Wandtemperaturverha¨ltnis TW /Tt0 und der
dadurch bedingten dickeren Grenzschicht Dieses Ablo¨segebiet ist jedoch nicht sehr groß und la¨sst keine
Probleme hinsichtlich der Windkanalversuche erwarten.
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6.2 Erwartete Stro¨mungsstruktur bei den Windkanalversuchen
(a) Ma-Verteilung
(b) Pseudo-Schlieren-Visualisierung
Abb. 6.2: Visualisierung der Stro¨mungsstruktur in der Symmetrieebene fu¨r die Lippenposition xL = 300 mm
Zwischen den beiden verschiedenen Fa¨llen der Stro¨mungsstruktur, also demjenigen Fall, wo der Ram-
penstoß an der Lippe vorbeigeht und demjenigen, wo der Rampenstoß von der Haube eingefangen wird,
ergibt sich der Hauptunterschied in der Art, wie sich die Stro¨mung beim Beginn der Haube ausbildet.
Dies wird insbesondere durch die Pseudo-Schlieren-Bilder visualisiert.
Fu¨r xL ≥ 330 mm wird prognostiziert, dass der Rampenstoß an der Lippe vorbeigeht. In diesem Fall triﬀt
die parallel zur externen Rampe bzw. den Seitenwa¨nden verlaufende Stro¨mung auf die Lippe, wodurch
dort ein Lippenstoß induziert wird. Im zweiten Fall, fu¨r xL < 330 mm, geht der Rampenstoß unter die Lip-
pe. Zumindest in einigen Bereichen triﬀt die freie Anstro¨mung auf die Lippe, bevor sie durch andere Sto¨ße
beeinﬂusst wird, und ist daher noch parallel zur Lippe. Ein eigentlicher Lippenstoß bildet sich dann nicht
aus. Im reibungsfreien Fall wu¨rde der Rampenstoß stromab der Einlauﬂippe auf die Haubenoberﬂa¨che
treﬀen, und dort reﬂektiert werden. Im realen, viskosen Fall jedoch triﬀt der Stoß auf die direkt hinter der
Lippe sehr du¨nne Grenzschicht. In den CFD-Simulationen wird durch die Stoß-Grenzschicht-Interaktion
eine kleine Ablo¨seblase erzeugt, welche sich stromauf bis zur Schneide der Lippe ausdehnt. Dadurch bildet
sich eine Stro¨mungsstruktur mit einem Lambda-Stoß bestehend aus dem Ablo¨se- und Wiederanlegestoß
der durch den Rampenstoß induzierten Ablo¨seblase. Diese ist in der detaillierten Darstellung der Mach-
zahlverteilung sowie eines Pseudo-Schlieren-Bildes dieses Bereichs in den Abbildungen 6.3(a) und 6.3(b)
zu erkennen.
(a) Ma-Verteilung mit Stromlinien (b) Pseudo-Schlieren
Abb. 6.3: Detaillierte Ansicht der Stro¨mungsstruktur im Bereich des Haubenschließungspunktes
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6 Ergebnisse der Untersuchungen mit dem 3D-Einlauf GK-3D
Damit ergeben sich zwei unterschiedliche Fa¨lle der Stro¨mungsstruktur, die schematisch in Bild 6.4
skizziert sind. Dabei wird die von der Lippe ausgehende Stoßstruktur allgemein einfach als Lippenstoß
bezeichnet, auch fu¨r den Fall, bei dem es sich genau genommen um die an der Lippe reﬂektierte Stoßfront
des externen Teils handelt. Wie die Ergebnisse zeigen werden, ergibt sich durch den jeweils vorliegenden
Stro¨mungsfall ein entscheidender Einﬂuss auf das Betriebsverhalten, wohingegen eine A¨nderung der
Innenkontraktion innerhalb des jeweiligen Falles nur eine untergeordnete Rolle spielt. Bei der Diskussion
wird daher immer wieder auf diese beiden Fa¨lle mit xL ≥ 330 mm (Fall 1) und xL < 330 mm (Fall 2)
verwiesen.
Fall 1: xL  330 mm
Stoß induziert durch
den Beginn des festen
Teils der Haube
Ablösung der Grenzschicht an der Haube





Fall 2: xL < 330 mm
Lippenstoß Ablösung im Halsbereich 
durch den Lippenstoß
Abb. 6.4: Schematische Darstellung der Stro¨mungsstruktur abha¨ngig von der Lippenposition
Beachtet werden muss jedoch, dass es sich auch im internen Bereich nicht um ebene Sto¨ße handelt. Der
Lippenstoß bildet sich ebenfalls als V-fo¨rmige Stoßfront aus. Dabei ist es unerheblich, ob dies aufgrund
der Reﬂektion der derartig geformten externen Stoßfront oder der direkt von der V-fo¨rmigen Schneide
erzeugten Stoßstruktur der Fall ist. Der vom Beginn des festen Teils der Haube generierte Stoß ist im
mittleren Bereich eben. Nach außen hin wird dieser jedoch durch die Kanten des oberen Radius an den
Seitenwa¨nden erzeugt, wodurch sich ebenfalls eine insgesamt gewo¨lbte Stoßstruktur bildet. Es war jedoch
zu beobachten, dass die Stoßstrukturen ebener werden, wenn sie sich durch den Isolator bewegen, auch
die dort stattﬁndenden Stoß-Stoß- und Stoß-Grenzschicht-Interaktionen. Ebenso hat die Interaktion mit
den Wirbelstrukturen hier Einﬂuss, die auch im Isolator noch vorhanden sind und dort teilweise auch
enorm versta¨rkt werden. Diese dreidimensionalen Eﬀekte sollen vor allem mit dem Druckmessrechen
sowie den radial verteilten Wanddruckbohrungen erfasst werden.
Zusa¨tzlich ist auch der Aspekt der Grenzschichtzusta¨nde zu beachten, der jedoch im Vorfeld der Messungen
nicht durch CFD-Rechnungen untersucht wurde. In Anbetracht der relativ niedrigen Reynoldszahlen bei
den gegebenen Versuchsbedingungen wird sich ein betra¨chtlicher Teil des Einlaufs im Bereich der laminaren
Grenzschichten beﬁnden. Dies gilt auch fu¨r die Haubenoberﬂa¨che, wo sich die Grenzschicht erst nach der
Lippe auszubilden beginnt. Fu¨r den Fall xL ≥ 330 mm, also wenn der Rampenstoß an der Lippe vorbeigeht,
ist dies auf jeden Fall zu erwarten. Beim anderen Fall ist es jedoch wahrscheinlich, dass die Grenzschicht
durch die Stoß-Grenzschicht-Interaktion mit dem Rampenstoß, genauer gesagt in der Scherschicht zwischen
der Ablo¨seblase und der freien Stro¨mung, von laminar zu turbulent umschla¨gt. Insgesamt ist zu erwarten,
dass die Grenzschichten im externen Bereich in erster Linie laminar und im internen Bereich turbulent sein
werden. Allgemein ko¨nnen die Grenzschichtzusta¨nde eine wichtige Rolle in der Stabilita¨t und Performance
des Einlaufs spielen, besonders im Hinblick auf weitere Stoß-Grenzschicht-Interaktionen und Ablo¨segebiete,




Die ersten Versuche waren der Untersuchung des Startverhaltens, genauer gesagt der Bestimmung des
kritischen Innenkontraktionsverha¨ltnisses Ikrit gewidmet, also der Grenze, bis zu der der Einlauf selbst-
startend ist. Die dafu¨r zugrunde liegende Thematik ist in Abschnitt 2.3.7 dargelegt. Beim GK-3D-Einlauf
ist es zwar so, dass das Starten durch die bewegbare Haube als Startmechanismus sichergestellt ist. Den-
noch ist die Kenntnis dieser Grenze unerla¨sslich fu¨r den sicheren Betrieb, vor allem fu¨r die erfolgreiche
Durchfu¨hrung eines Flugversuchs mit parabolischem Wiedereintritt, wie auch in den Abschnitten 3 und
4.3.2 erla¨utert. Fu¨r die Prozedur der Windkanalversuche mit Verschiebung der Haube aus der Start- in
die Betriebsposition ist die Testzeit bei einem Flugversuch viel zu kurz. Daher muss eine selbststartende
Konﬁguration verwendet werden. Um aber trotzdem die bestmo¨gliche Leistung zu erzielen, sollte das In-
nenkontraktionsverha¨ltnis mo¨glichst nahe dem kritischen liegen. Eine entsprechende
”
Flugkonﬁguration“
gema¨ß den Ergebnissen der Untersuchung des Startverhaltens ist in Abschnitt 6.4.4 beschrieben. Aber
auch im Falle eines stationa¨ren Horizontalﬂuges ist die Kenntnis u¨ber die Grenze der Selbststartfa¨hig-
keit wichtig, wenn z.B. im Falle eines Einlauf-Unstart durch Verfahren der Haube mo¨glichst schnell der
Wiederaufbau der Stro¨mung erreicht werden muss. Die in Abschnitt 1.2.2 beschriebenen Fehlschla¨ge von
Flugversuchen der X-51A [181] oder des CIAM-NASA-Scramjets [184] sind gute Beispiele hierfu¨r.
6.3.1 Startvorgang bei Bedingung 1
Zur Bestimmung der kritischen Innenkontraktion wird der Versuchsablauf umgekehrt: Bei Kanalstart
beﬁndet sich die Haube in der vordersten Position, bei der die Innenkontraktion maximal ist und der
Einlauf blockiert, d.h. die Innenstro¨mung baut nicht auf. Die Drossel ist wa¨hrend des gesamten Versuchs
komplett geo¨ﬀnet und wird nicht gefahren. Dann wird die Haube kontinuierlich nach hinten gefahren,
die Innenkontraktion verringert (die Vera¨nderung von I kann anhand von Graphik 6.8 nachvollzogen
werden), bis an einem Punkt, eben dem kritischen Innenkontraktionsverha¨ltnis, die Einlaufstro¨mung
plo¨tzlich aufbaut. Dies kann auf den Schattenaufnahmen in Abbildung 6.5 beobachtet werden.
Das erste Bild, aufgenommen direkt nach Kanalstart, zeigt, dass sich das gesamte Modell in einem
Unterschallgebiet hinter einem starken abgelo¨sten Stoß beﬁndet, der auf der externen Rampe steht. Dieser
ist in der oberen linken Ecke gerade so sichtbar (der Stoß von links unten nach rechts oben, nicht zu
verwechseln mit dem Stoß, der den Strahlrand der Windkanalstro¨mung darstellt). Von den in Kapitel 6.3
gezeigten Fa¨llen von van Wie [230] entspricht das Stro¨mungsfeld demjenigen, das in Abbildung 2.15(a) fu¨r
einen nicht gestarteten Ramjet-Einlauf dargestellt ist. Das zweite Bild markiert den Punkt unmittelbar
vor Kanalstart. Hier liegt dann eher der Fall des ungestarteten Scramjet-Einlaufs nach van Wie vor:
Man sieht einen Fa¨cher von schwachen schra¨gen Sto¨ßen und Expansionswellen, die vermutlich durch eine
große Ablo¨seblase auf der externen Rampe induziert werden. Der Spillage-Fluss u¨ber die Haube hinweg
beﬁndet sich zumindest teilweise bereits im U¨berschall, wie die schwachen Sto¨ße am Verfahrmechanismus
der Haube zeigen. Die interne Stro¨mung ist jedoch noch komplett blockiert. Fa¨hrt die Haube nun noch
ein Stu¨ckchen weiter zuru¨ck, werden die Ablo¨seblase und die von ihr induzierten Sto¨ße vom Einlauf
geschluckt, und die interne Stro¨mung baut sich schlagartig auf. Anhand der Stoßstrukturen ist deutlich
zu sehen, dass nun auch im internen Stro¨mungskanal U¨berschallstro¨mung herrscht.
Zur genauen Bestimmung von Ikrit werden die Druckmessungen verwendet, da diese direkt mit der Hau-
benposition korreliert sind, aus der die Innenkontraktion berechnet werden kann. Beim Aufbau der Stro¨-
mung ergibt sich ein sprunghafter Anstieg des Totaldrucks und ein Abfall des statischen Drucks, wie in
Abbildung 6.6(a) fu¨r Bedingung 1 fu¨r zwei unterschiedliche Fahrgeschwindigkeiten der Haube dargestellt.
Fu¨r die geringere Geschwindigkeit von vL = 3,2 mm s
−1 liegt der Startpunkt bei xL = 360 mm, was einem
Innenkontraktionsverha¨ltnis von Ikrit = 2 entspricht. Aufgrund der niedrigen Frequenz der Messwertauf-
nahme ist dieser Punkt bei der ho¨heren Geschwindigkeit nicht so genau zu bestimmen. Die Daten sind
aber ausreichend, um eine entscheidende Abha¨ngigkeit des Startverhaltens von der Haubengeschwindigkeit
ausschließen zu ko¨nnen. Die Abweichung des Startpunkts liegt bei ΔxL ≤ ±2 mm.
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Einlaufströmung startet bei xL = 360 mm
entspricht einer Innenkontraktion von Ikrit = 1,98
Geschwindigkeit
der Lippe
stat. Druckverhältnis?st = pst,Bk /p?
Totaldruckverhältnis ?t = pt,Pitot /pt0




















































Re?,m = 2,6 ? 106 m?1
Re?,m = 5,7 ? 106 m?1






Totaldruckverhältnis ?t = pt,Pitot /pt0
(b) Re-Variation
Abb. 6.6: Startverhalten des GK-3D-Einlaufs
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6.3 Startverhalten
6.3.2 Variation der Reynoldszahl
Bei der ho¨heren Reynoldszahl von Re∞,m = 5,7 · 106 m−1 ergab sich ein abweichender Ablauf des Start-
vorgangs. Sowohl die Resultate der Druckmessungen in Abbildung 6.6(b) als auch die Schattenaufnahmen
(Abb. 6.7(a) bis 6.7(c)) zeigen, dass in diesem Fall der Aufbau der internen Stro¨mung nicht in einem,
sondern in zwei Schritten erfolgt. Bei Kanalstart ist die Situation gleich wie bei Bedingung 1. Bei einer
Lippenposition von xL = 350,5 mm erfolgt jedoch zuna¨chst ein teilweises Starten des Einlaufs. Man kann
davon ausgehen, dass sich wie bei Bedingung 1 ein Ablo¨segebiet auf der externen Rampe beﬁndet, wel-
ches aber deutlich kleiner sein du¨rfte. Darauf la¨sst sich aus dem Vergleich der Schattenaufnahmen der
Außenstro¨mung u¨ber dem Einlauf in den Bildern 6.7(b) und 6.7(c) schließen. Zwar sind die Sto¨ße fu¨r den
teilgestarteten Einlauf bereits recht stark, was auf eine weitgehende U¨berschallstro¨mung hindeutet, aber
deutlich schwa¨cher als beim komplett gestarteten Einlauf. Das bedeutet, dass die Machzahlen im gesamten
Bereich deutlich niedriger sind. Dies kann nur durch die von einer Ablo¨seblase auf der externen Rampe
induzierten Stoßwellen verursacht werden. Diese Ablo¨seblase ist zwar groß genug, um ein komplettes Star-
ten der Stro¨mung zu verhindern, aber dennoch so klein, dass sie im internen Stro¨mungskanal bereits eine
U¨berschallstro¨mung zula¨sst. Daraus resultiert der starke Abfall des Kompressionsverha¨ltnisses in Abbil-
dung 6.6(b) an diesem Punkt. Andererseits zeigen die Pitotdruckmessungen bzw. der Verlauf des daraus
bestimmten Totaldrucks, dass die Stro¨mung noch nicht komplett aufgebaut hat (eine Visualisierung der
internen Stro¨mung mittels Schattenaufnahmen war aufgrund der starken Aufheizung der Fenster bei Be-
dingung 2 leider nicht mo¨glich). Erst nach dem sprunghaften Anstiegs des Totaldrucks bei xL = 365,5 mm,
bzw. I = 1,92, ist die Einlaufstro¨mung vollsta¨ndig gestartet. Dieses vera¨nderte Startverhalten liegt in der
ho¨heren Reynoldszahl und der daraus folgenden du¨nneren Grenzschicht, die stabiler gegenu¨ber Ablo¨sung
ist, begru¨ndet. Dadurch kann sich die Ablo¨sung auf der externen Rampe leichter zuru¨ckbilden, ist dann
insgesamt allerdings la¨nger vorhanden und das kritische Innenkontraktionsverha¨ltnis fu¨r diese Bedingung,
bei dem die Stro¨mung komplett aufbaut, liegt niedriger.
(a) direkt nach Kanalstart (b) Einlauf teilweise gestartet (c) Einlauf komplett gestartet
Abb. 6.7: Schattenaufnahmen des Startvorgangs
Insgesamt ergibt sich fu¨r die kritischen Innenkontraktionsverha¨ltnisse, bei denen die Stro¨mung fu¨r die
Bedingungen 1 und 2 aufbaut, das Bild in Graphik 6.8, das die Startpunkte in Relation zu den maximal
und minimal mo¨glichen Innenkontraktionsverha¨ltnissen, der Grenzen nach Kantrowitz und Donaldson
[121], dem isentropen Limit sowie der Korrelation von Sun und Zhang [208] zeigt. Wie man sieht, liegen
die Startpunkte nahezu direkt auf der Kurve von Sun und Zhang, und der Einlauf zeigt somit ein
Startverhalten, das mit der Erfahrung aus zahlreichen anderen Untersuchungen u¨bereinstimmt.
Die Kenntnis der kritischen Innenkontraktionsverha¨ltnisse ermo¨glichte es, fu¨r die restliche Testreihe eine
Startkonﬁguration festzulegen, bei der die Lippe im Vergleich zur Konﬁguration mit minimaler Innen-
kontraktion bereits deutlich weiter stromauf liegt, wodurch nach dem Starten des Versuchs ein geringerer
Fahrweg der Haube no¨tig ist. Damit kann wertvolle Versuchszeit eingespart werden, aber das Starten
der Einlaufstro¨mung ist dennoch garantiert. Auf Basis der Ergebnisse wurde die Startkonﬁguration zu
xL,Start = 380 mm festgelegt, bei der das Innenkontraktionsverha¨ltnis von I = 1,77 betra¨gt.
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krit. Innenkontraktion f. Bed. 1
krit. Innenkontraktion f. Bed. 2
Teilstarten f. Bed. 2







Abb. 6.8: Lage der kritischen Innenkontraktionsverha¨ltnisse des GK-3D-Einlaufs in Relation zu den maximalen
und minimalen Werten und allgemein bekannten Grenzen
6.4 Einﬂuss der Innenkontraktion
Der Einﬂuss der Innenkontraktion auf das Stro¨mungsfeld und das Leistungsvermo¨gen des Einlaufs stellt
einen wichtigen Punkt der Untersuchung dar. Vor allem gilt es dabei, diejenige Konﬁguration zu ﬁnden,
die den besten Kompromiss aus hohem Wirkungsgrad und stabilem Betriebsverhalten darstellt. Dazu
wurde die Lippenposition im Bereich von 340 mm ≥ xL ≥ 300 mm um jeweils ΔxL = 5 mm variiert
und mit jedem dieser Werte gema¨ß dem in Abschnitt 6.1 beschriebenen Vorgehen eine Drosselkurve
aufgenommen. Anhand dieser Ergebnisse wird im na¨chsten Abschnitt zuna¨chst das Betriebsverhalten
diskutiert. Dabei wird zum einen auf das reine Leistungsvermo¨gen des Einlaufs, also das Kompressi-
onsverha¨ltnis, das der Einlauf erreicht, und die Wirkungsgrade, die dabei erzielt werden, eingegangen.
Zum anderen wird der Betriebsbereich des Einlaufs charakterisiert, wobei analysiert wird, wie sich
die Eﬃzienz des Einlaufs bei Erho¨hung des Gegendrucks verha¨lt und bis zu welchem maximalen
Druckverha¨ltnis der Einlauf funktioniert. In den darauf folgenden beiden Abschnitten wird dann das
Stro¨mungsfeld im ungedrosselten Fall und mit aufgepra¨gtem Gegendruck detailliert analysiert, um die
stro¨mungsphysikalischen Vorga¨nge, welche das Betriebsverhalten beeinﬂussen, genauer erfassen zu ko¨nnen.
Im letzten Abschnitt des Kapitels werden zusa¨tzlich noch zwei selbststartende Konﬁgurationen mit festen
Haubenpositionen von xL = 365 und 362 mm untersucht. Bei diesen Konﬁgurationen wurde die Hauben-
position bereits vor Versuchsbeginn auf die entsprechende Position gefahren und dann im Versuch nicht
vera¨ndert. Die Ergebnisse hierzu ﬁnden sich in Abschnitt 6.4.4.
6.4.1 Betriebsverhalten bei verschiedenen Innenkontraktionsverha¨ltnissen
Ungedrosselter Betriebsfall
Als ungedrosselter Betriebsfall wird derjenige Bereich bezeichnet, in dem sich der durch das Zufahren der
Drossel erzeugte Gegendruck noch nicht auf die Einlaufstro¨mung auswirkt, sondern die Druckerho¨hung al-
leine in der Beruhigungskammer vor der Drossel geschieht. Wie Abbildung 6.10 zeigt, ist dies fu¨r Δ > 0,19
der Fall. Die Betriebsparameter fu¨r diesen Bereich sind detailliert in Tabelle 6.2 aufgelistet. Dabei
wurden die Werte jeweils u¨ber den Bereich Δ > 0,19 gemittelt. Die Werte fu¨r xL = 362 mm und 365 mm
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6.4 Einﬂuss der Innenkontraktion
stellen die Ergebnisse fu¨r die Versuche der selbststartenden Konﬁgurationen mit fester Haubenposition
dar, welche in Kapitel 6.4.4 separat diskutiert werden. Aufgrund der in Abschnitt 4.4.7 beschriebenen
Problematik bei der Bestimmung des Massenstroms, welcher bei hohen Drosselgraden nicht verla¨sslich
ermittelt werden kann, sind in der Tabelle fu¨r das Massenfangverha¨ltnis MCR die Werte aufgefu¨hrt, die
bei sehr niedrigen Drosselgraden gemessen und daher als verla¨sslich betrachtet werden. Die Drosselgra-
de, bei denen sinnvolle Messungen mo¨glich sind, unterscheiden sich dabei fu¨r jede einzelne Lippenposition.
In der dazugeho¨rigen graphischen Darstellung in Abbildung 6.9 ist zudem der Vergleich zu einem Versuch
eingefu¨gt, bei dem keine Drosselkurve gefahren wurde, sondern die Drossel wa¨hrend des gesamten
Versuchs oﬀen war und die Haube langsam und kontinuierlich von xL = 450 mm bis xL = 300 mm
zugefahren wurde (durchgezogene Linien). Den relevanten Betriebsbereich stellen jedoch nur die Verla¨ufe
fu¨r xL < 370 mm dar. Damit wird untersucht, ob es einen Unterschied zwischen der direkt gemessenen
Abha¨ngigkeit von der Lippenposition in einem einzigen Versuch, oder dem Vergleich der entsprechenden
Gro¨ßen aus mehreren Versuchen mit unterschiedlichen Lippenpositionen gibt.
Fu¨r das Massenfangverha¨ltnis MCR fehlt dieser Vergleich jedoch, da, wie bereits erla¨utert, es nicht mo¨g-
lich ist, bei geo¨ﬀneter Drossel korrekte Werte fu¨r den Massenstrom zu messen. Es wurde zwar dennoch
versucht, den direkten Einﬂuss der Lippenposition auf das Massenfangverha¨ltnis zu bestimmen, indem
bei Windkanalversuchen die Drossel bereits vor Kanalstart sehr weit zugefahren war und wa¨hrend des
Versuchs auf diesem niedrigen Drosselgrad konstant gehalten wurde. Es zeigte sich jedoch, dass bei einem
Drosselgrad, der niedrig genug ist, um eine verla¨ssliche Messung zu gewa¨hrleisten, kein korrekter Aufbau
der Innenstro¨mung mehr geschieht oder der Einlauf dann beim Verfahren der Haube blockiert. Dies la¨sst
sich auch anhand von Graphik 6.11 nachvollziehen. Dort sieht man, dass beim Fahren von Drosselkurven
fu¨r Lippenpositionen von xL ≥ 330 mm bei Drosselgraden, die niedrig genug sind, um fu¨r xL < 330 mm
verla¨ssliche Messungen durchfu¨hren zu ko¨nnen, bereits die Grenze des Betriebsbereichs erreicht ist.
xL, mm I MCR πt Πst ηke
300 2,62 0,97 0,47 38,3 0,98
305 2,56 0,96 0,45 38,1 0,97
310 2,50 0,97 0,45 38,2 0,97
315 2,45 0,95 0,44 38,3 0,97
320 2,39 0,95 0,44 38,1 0,97
325 2,34 0,94 0,41 37,9 0,97
330 2,28 0,93 0,46 37,7 0,98
335 2,23 0,87 0,46 38,1 0,97
340 2,17 0,90 0,47 36,6 0,97
362 1,97 0,85 0,47 35,7 0,98
365 1,92 0,84 0,49 35,5 0,98
Tab. 6.2: Betriebsparameter fu¨r verschiedene
Lippenpositionen





























Abb. 6.9: Graphische Darstellung inkl. der Ergebnisse bei dyna-
mischem Verfahren der Haube
In Kapitel 6.2 wurde bereits erla¨utert, dass sich abha¨ngig von der Lippenposition zwei unterschiedliche
Fa¨lle fu¨r die Stro¨mungsstruktur ergeben, je nachdem ob xL < 330 mm oder xL ≥ 330 mm gilt. Fu¨r
den ungedrosselten Betriebsfall erscheint es aber unerheblich, welche Stro¨mungsstruktur vorliegt, da
sich entscheidende A¨nderungen, in erster Linie ein starker Anstieg des Kompressionsverha¨ltnisses Πst,
bereits im Bereich xL ≥ 340 mm ergeben, und somit in erster Linie durch den fu¨r diese Fa¨lle immer
weiter zunehmenden Massenstromverlust aufgrund von Spillage begru¨ndet ist. Dabei geschieht der
starke Anstieg von Πst bei dynamischen Verfahren der Haube wa¨hrend des Versuchs bereits deutlich fru¨-
her, ab etwa xL = 350 mm, als beim Vergleich der unterschiedlichen Versuche mit festen Haubenpositionen.
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Fu¨r diese Fa¨lle, bei denen fu¨r verschiedene Lippenpositionen Drosselkurven aufgezeichnet wurden
(gestrichelte Linien), ist das Kompressionsverha¨ltnis Πst fu¨r den Bereich xL ≤ 325 mm nahezu konstant
und damit unabha¨ngig von der Lippenposition. Die Werte schwanken lediglich im schmalen Bereich von
37,9 < Πst < 38,3, bzw. um maximal 1,05 %. Fu¨r den Bereich von 325 mm bis 340 mm sind leichte
Schwankungen erkennbar. Fu¨r xL = 330 mm liegt Πst geringfu¨gig niedriger, bei xL = 335 mm jedoch
wieder auf dem vorherigen Niveau. Bei xL = 340 mm ergibt sich dann ein deutlicher Abfall des statischen
Druckverha¨ltnisses. Diese Schwankungen sind der Tatsache geschuldet, dass in diesem Bereich der Ram-
penstoß auf die Einlauﬂippe triﬀt. Da die V-fo¨rmige Schneide die Form des Rampenstoßes zwar relativ gut
anna¨hert, aber nicht exakt wiedergibt, liegen fu¨r diese Lippenpositionen jeweils in Teilbereichen unter-
schiedliche Interaktionen zwischen dem Rampenstoß, der Lippe und dem Lippenstoß vor. Dies spiegelt sich
besonders im Verlauf des Versuchs wieder, bei dem die Haube wa¨hrend des Versuchs verfahren wird (gru¨ne
durchgezogene Linie). Somit ergeben sich zwar leichte Unstetigkeiten und Schwankungen in dem Bereich,
in dem der Rampenstoß von der Haube eingefangen wird. Nennenswerten Einﬂuss auf das Niveau der Leis-
tungsparameter hat dies jedoch nicht. Hier ist vielmehr der Spillage-Massenﬂuss der entscheidende Faktor.
Diese Beobachtungen werden durch die Betrachtung des Verlaufs des Kompressionsverha¨ltnisses bei
dynamischem Verfahren der Haube gestu¨tzt. Wie bereits erwa¨hnt, ﬁndet der starke Anstieg des
Druckverha¨ltnisses hier bereits fru¨her statt. Danach, ab xL ≤ 335 mm, beﬁndet er sich jedoch auf
dem gleichen Niveau von Πst ≈ 38 wie bei den Versuchen mit Drosselkurven. Hier sind dann ebenfalls
deutliche Schwankungen bis zu xL = 325 mm vorhanden, in dem Bereich, indem der Rampenstoß mit der
Haubenlippe interagiert. Jedoch sinkt Πst danach wieder ab, wenn die Haube weiter nach vorne gefahren
wird, wa¨hrend es bei den Versuchen mit fester Haubenposition konstant ist, bis auf Πst ≈ 37,5, wo es
dann fu¨r xL ≤ 305 mm konstant bleibt.
Insgesamt ist jedoch festzuhalten, dass der Einﬂuss der Lippenposition auf das Kompressionsverha¨ltnis
relativ klein ist. Selbst fu¨r den starken Anstieg zwischen xL = 340 mm und 335 mm betra¨gt die A¨nderung
von Πst = 36,6 auf 38,1 nur 4,1% und ist somit nicht entscheidend ho¨her. Auch fu¨r die selbststartenden
Konﬁgurationen liegt das Druckniveau nur um maximal 7,3% unter den ho¨chsten gemessenen Werten
(Πst = 35,5 fu¨r xL = 365 mm im Vergleich zu Πst = 38,3 fu¨r xL = 300 mm), obwohl bei diesen
Konﬁgurationen ein deutlich gro¨ßeres Spillage vorhanden ist. Das Massenfangverha¨ltnis liegt in diesen
Fa¨llen bis zu 13 Prozentpunkte niedriger.
Beim Totaldruckverha¨ltnis variieren die Werte außer bei xL = 325 mm zwischen 0,44 < πt < 0,47 und
liegen damit innerhalb eines Rahmens von etwa 6%. Der etwas sta¨rkere Abfall des Totaldruckverha¨ltnisses
fu¨r xL = 325 mm auf πst = 0,41 liegt, wie schon die Schwankungen beim Kompressionsverha¨ltnis in
diesem Bereich, darin begru¨ndet, dass hier der Rampenstoß auf die Lippe auftriﬀt, was kompliziertere und
verlustreichere Interaktionen in der Stro¨mung zur Folge hat und sich dementsprechend in einem Abfall des
Totaldrucks niederschla¨gt. Auch in dem Versuch, in dem die Haube kontinuierlich verfahren wurde, zeigen
sich analog zum Kompressionsverha¨ltnis leichte Schwankungen im Verlauf des Totaldruckru¨ckgewinns,
wa¨hrend dieser in den u¨brigen Bereichen sehr stetig ist. Allgemein ist zu sagen, dass der Totaldruck
ausgehend von den selbststartenden Konﬁgurationen kontinuierlich bis xL = 325 mm absinkt und danach
ebenso kontinuierlich wieder ansteigt. Die selbststartende Konﬁguration mit xL = 365 mm hat folglich
den ho¨chsten Totaldruckru¨ckgewinn. Der Wirkungsgrad der kinetischen Energie ηke ist fu¨r alle Lip-
penpositionen sehr hoch und konstant. Hier stimmen die unterschiedlichen Versuche auch sehr gut u¨berein.
Wie bereits erwa¨hnt, kommt beim Massenfangverha¨ltnis MCR die Problematik der Massenstrom-
bestimmung zur Geltung, weshalb sich die Analyse auf die aus den Drosselkurven extrahierten Daten
beschra¨nkt. Dabei zeigt das Massenfangverha¨ltnis das erwartete Verhalten: Je weiter die Haube nach
vorne gefahren wird, desto gro¨ßer wird das Massenfangverha¨ltnis, da ein immer gro¨ßer werdender Anteil
des durch die Stirnﬂa¨che des Einlaufs gehenden und somit maximal mo¨glichen Massenstroms vom Einlauf
auch tatsa¨chlich eingefangen und das Spillage minimiert wird. Ab dem Punkt, wo der Rampenstoß von
der Haube eingefangen wird, ist theoretisch kein Spillage mehr mo¨glich, und dementsprechend mu¨sste
das Massenfangverha¨ltnis fu¨r die Konﬁgurationen des Stro¨mungsfalls 2 MCR = 1 sein. Dass dies in
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der Realita¨t nicht der Fall ist, sondern der Massenstrom sich auch fu¨r diese Fa¨lle noch a¨ndert, liegt an
der durch die Interaktion des Rampenstoßes mit der Haube bedingten komplexen Stro¨mungsstruktur
nahe der Schneide. Aufgrund der Ablo¨sung direkt an der Vorderkante ist es mo¨glich, dass auch dann
ein geringer Teil des Massenstroms u¨ber die Haube geleitet wird, wenn der Lippenstoß unter die Haube
geht. Dieser Eﬀekt nimmt stetig ab, je weiter nach vorne die Haube gefahren und dementsprechend diese
Interaktion auch weiter von der Vorderkante entfernt ist.
Beim Wert fu¨r xL = 335 mm kann es auch der Fall sein, dass keine hinreichend starke Drosselung fu¨r
eine verla¨ssliche Messung erreicht werden konnte, was den niedrigeren Wert in diesem Fall erkla¨ren wu¨rde.
Von dieser Konﬁguration abgesehen lagen jedoch alle Messungen im erwarteten Bereich, auch hinsichtlich
der Vorhersagen aus den CFD-Messungen. Dies gilt auch fu¨r die beiden selbststartenden Konﬁgurationen,
bei denen die niedrigen gemessenen Werte durch das bei den Lippenpositionen von xL = 362 mm und
xL = 365 mm deutlich ho¨here Spillage verursacht wird.
Betriebsbereich
Die Abbildungen 6.10(a) und 6.10(b) stellen die Verla¨ufe von statischem Druckverha¨ltnis und Totaldruck-
ru¨ckgewinn fu¨r die verschiedenen Innenkontraktionen u¨ber dem Drosselgrad dar.
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Abb. 6.10: Vergleich von statischen Druckverha¨ltnissen und Totaldruckru¨ckgewinnen fu¨r verschiedene
Lippenpositionen
Wie in Abschnitt 6.2 bereits dargelegt, ergeben sich abha¨ngig von der Lippenposition zwei unterschiedliche
Fa¨lle fu¨r die Stro¨mungsstruktur (Graphik 6.4). Im Fall 1, fu¨r xL ≥ 330 mm, geht der Rampenstoß an
der Haube vorbei, wa¨hrend er beim 2. Fall, fu¨r xL < 330 mm, von der Haube eingefangen wird und auf
deren Oberﬂa¨che triﬀt. Die Ergebnisse in Abbildung 6.10 zeigen nun, dass dies auf den Betriebsbereich
des Einlaufs entscheidenden Einﬂuss hat. Wa¨hrend bei der Auslegung davon ausgegangen wurde, dass
der zweite Fall, aufgrund der Ablo¨sung, die vom Rampenstoß auf der Haubenoberﬂa¨che induziert wird,
problematisch sein wu¨rde, sieht man nun, dass dieser Betriebsfall den eindeutig stabileren darstellt. Das
bedeutet, dass der Einlauf bei niedrigeren Drosselgraden und damit ho¨heren Brennkammergegendru¨cken
noch funktioniert. Fu¨r die Lippenpositionen von xL = 330 mm und 340 mm liegt das maximale Druck-
verha¨ltnis bei etwa Πst ≈ 110 bis 115. Dem hingegen liegt die Grenze fu¨r Unstart im 2. Fall im Bereich
von Π ≈ 155 bis 175 fu¨r xL = 320, 310 und 300 mm. Dabei wa¨re eigentlich zu erwarten gewesen, dass sich
die Problematik der Ablo¨sung bei Bedingung 1 mit der niedrigen Reynoldszahl von Re = 2,6 · 106 m−1
besonders stark auswirken wu¨rde.
Allerdings zeigen die beiden Konﬁgurationen des 1. Falls kein analoges Verhalten bei Erho¨hung des
Gegendrucks. Bei xL = 340 mm fa¨ngt der Gegendruck erst ab einem niedrigeren Drosselgrad von etwa
Δ = 0,18 an, sich auf die Stro¨mung im Isolator auszuwirken, wa¨hrend dies bei xL = 330 mm, wie auch
bei allen Konﬁguration des Falls 2, bei Δ = 0,19 der Fall ist. Gemein ist allen Konﬁgurationen, dass
sich bei Erho¨hung des Gegendrucks, d.h. Reduzierung des Drosselgrads, zuna¨chst ein stetiger Anstieg
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des Druckverha¨ltnisses ergibt, welches sich dann an einem Punkt schlagartig erho¨ht. Dabei ist vor allem
bemerkenswert, dass dies bei allen Konﬁgurationen des Falls 2 auf die gleiche Weise geschieht. Der
Anstieg ist immer gleich stark und der Punkt, bei dem sich der sprungartige Anstieg ergibt, liegt bei allen
drei Konﬁgurationen bei Δ = 0,16, wobei ein Druckverha¨ltnis von Πst ≈ 85 vorliegt. Fu¨r xL = 330 mm
verla¨uft der stetige Druckanstieg gleich den Konﬁgurationen des Falls 2, der Punkt des sprunghaften
Anstiegs wird jedoch bereits bei einem Drosselgrad von Δ = 0,17 respektive einem Druckverha¨ltnis von
Πst = 65 erreicht. Fu¨r xL = 340 mm verla¨uft der Anstieg parallel zu dem der anderen Konﬁgurationen
aber bei niedrigerem Drosselgrad. Der sprunghafte Druckanstieg erfolgt dann bei Δ = 0,165 und Πst = 60.
Der Druck steigt dann jedoch auf das gleiche Niveau wie bei xL = 330 mm.
Nach diesem sprunghaften Druckanstieg ist bei Fall 1 bereits das ho¨chste Druckniveau erreicht. Dieses
bleibt bei weiterem Zufahren der Drossel noch eine Weile konstant, bis dann der Einlauf bei beiden
Lippenpositionen bei einem Drosselgrad von Δ = 0,155 blockiert. Bei Fall 2 stellt sich zuna¨chst fu¨r alle
Konﬁgurationen ein Druckniveau von Πst ≈ 130 ein. Dieses bleibt fu¨r eine Weile konstant bis sich ein
weiterer Sprung auf das maximale Druckverha¨ltnis ergibt. Kurze Zeit spa¨ter bricht die Einlaufstro¨mung
dann aufgrund des Gegendrucks zusammen.
Der Grund fu¨r die unterschiedlichen Grenzen des Betriebsbereichs liegt vermutlich darin begru¨ndet, dass
die Grenzschicht durch die Stoß-Grenzschichtwechselwirkung, genauer gesagt in der Scherschicht zwischen
der durch die Wechselwirkung induzierten Ablo¨seblase und der freien Stro¨mung, turbulent wird, wie es in
Abschnitt 6.2 bereits erla¨utert wurde. Durch die Ablo¨seblase bildet sich eine λ-Stoßstruktur aus, welche
zusammen mit der stromab turbulenten Grenzschicht unempﬁndlicher gegenu¨ber der Druckerho¨hung
durch die Drossel ist als die laminare Grenzschicht, die in einem betra¨chtlichen Teil des oberen Bereichs
des internen Stro¨mungskanals vorliegen du¨rfte fu¨r den Fall, dass der Rampenstoß an der Haube vorbeigeht,
und die Schneide einen normalen Schra¨gstoß erzeugt. Eine klare Aussage dazu ist jedoch nicht mo¨glich,
da die Messwerte fu¨r eine genaue Interpretation nicht ausreichen und keine Visualisierung dieses Bereichs
mo¨glich ist. Auch die Analyse des Stro¨mungsfeldes in den Abschnitten 6.4.2 und 6.4.3 ergibt hieru¨ber
kaum Aufschluss. Wie in der Diskussion des internen Stro¨mungsfeldes bei Steigerung des Gegendrucks
detailliert erla¨utert wird, bildet sich bei Erho¨hung des Gegendrucks ein Unterschall- bzw. Ablo¨segebiet
an der Oberseite aus. Bei weiterer Druckerho¨hung bricht die Stro¨mung dann ohne große A¨nderungen des
Wanddruckverlaufs an der Oberﬂa¨che zusammen.
Es ist mo¨glich, dass durch die Druckerho¨hung an diesem Punkt die Grenzschicht an der Haube kom-
plett ablo¨st, wodurch der Lippenstoß aus dem Einlauf
”
springt“ und dadurch die Einlaufstro¨mung
zusammenbricht. Der Druck, bei dem dieser Punkt erreicht wird, liegt beim Stro¨mungsfall 2 aufgrund
der turbulenten Grenzschicht deutlich ho¨her als beim Fall 1, wo die laminare Grenzschicht leichter
ablo¨st und folglich der Einlauf fru¨her blockiert. Man ko¨nnte auch sagen, dass bei diesem Einlauf der
komplette interne Stro¨mungskanal quasi als Isolator fungiert, auch der Bereich, der stromauf des engsten
Querschnitts liegt. Dadurch ist auch einfach ein gro¨ßerer Bereich vorhanden, der den Druckanstieg durch
den Gegendruck bewa¨ltigen kann.
Bei der Bestimmung des Betriebsbereiches ist es nicht nur no¨tig, den Punkt zu ﬁnden, bei dem der Einlauf
blockiert, sondern auch, ob er vorher bereits anfa¨ngt zu brummen. Hier erscheint der Einlauf zwar unter
Umsta¨nden noch innerhalb vertretbarer Grenzen zu funktionieren, obwohl ein regula¨rer Betrieb aufgrund
der Stro¨mungsﬂuktuationen und Stoßoszillationen dann nicht mehr mo¨glich ist, weil kein kontinuierlicher
Massenﬂuss mehr gewa¨hrleistet ist. Die Messwerte sagen jedoch oft nicht eindeutig, ob noch eine
”
richtige“ Stro¨mung vorhanden ist. Dazu werden zusa¨tzlich die Massenﬂussmessungen herangezogen,
deren Ergebnisse fu¨r die verschiedenen Lippenpositionen in Form des Massenfangverha¨ltnisses MCR in
Abbildung 6.11 illustriert sind. Auch wenn die Verla¨ufe des Massenstroms u¨ber den Drosselgrad nicht
aussagekra¨ftig sind, und lediglich das letzte konstante Niveau vor dem Blockieren des Einlaufs verla¨ssliche
Werte wiedergibt, wie in Kapitel 4.4.7 bereits erla¨utert wurde, so ist das Absacken des MCR doch ein
sicheres Zeichen dafu¨r, dass keine stationa¨re Stro¨mung mehr vorhanden ist. Andersherum kann es aber
auch der Fall sein, dass starke Schwankungen der statischen oder Totaldruckverha¨ltnisse andeuten,
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Abb. 6.11: Vergleich der Massenfangverha¨ltnisse
MCR fu¨r verschiedene Lippenpositionen
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Abb. 6.12: Korrelation der Druck- und Massenfangver-
ha¨ltnisse fu¨r xL = 340 mm und 300 mm
dass der Einlauf brummt, der Massenstrom jedoch noch konstant vorhanden ist. Zur genauen Analyse
werden die Verla¨ufe von Πst, πt und MCR u¨bereinandergelegt, wie dies im Bild 6.12 beispielhaft fu¨r die
Konﬁgurationen mit xL = 340 mm und 300 mm ausgefu¨hrt ist.
An den schwarz gestrichelten Linien ist zu erkennen, dass das statische und Totaldruckverha¨ltnis sowie der
Massenstrom am gleichen Punkt absinken (bei letzterem ergibt sich eine minimale Verzo¨gerung aufgrund
der Beruhigungskammer vor der Drossel) und bis zu diesem Punkt einen stetigen und kontinuierlichen
Verlauf zeigen. Daraus wird geschlossen, dass kein Einlaufbrummen vorkommt, sondern der Einlauf bis zum
Blockieren stabil funktioniert. Dies ist auch bei allen u¨brigen Lippenpositionen, welche nicht dargestellt
sind, der Fall. Die Art der Stro¨mungstopologie gema¨ß der beiden Fa¨lle mit xL ≥ 330 mm und xL < 330
mm hat in diesem Zusammenhang keinen Einﬂuss.
6.4.2 Stro¨mungsfeld ohne Gegendruck
In diesem Abschnitt wird die Struktur des Stro¨mungsfeldes fu¨r unterschiedliche Innenkontraktionsverha¨lt-
nisse ohne den Einﬂuss von aufgepra¨gtem Gegendruck anhand der Messungen der Wanddru¨cke und des
Druckmessrechens genauer analysiert. Dazu zeigen die Bilder 6.13(a) und 6.13(b) Schattenaufnahmen fu¨r
die Lippenpositionen xL = 300 mm und 330 mm sowie das Diagramm 6.14 die Druckverla¨ufe entlang der
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(b) Lippenposition xL = 330 mm
Abb. 6.13: Schattenaufnahmen fu¨r die Lippenpositionen xL = 300 mm und 330 mm ohne Gegendruck
Wie die statischen Druckverha¨ltnisse insgesamt, ist auch das Niveau der Wanddru¨cke kaum von der Lip-
penposition abha¨ngig. Insgesamt reﬂektieren die Wanddruckverla¨ufe die erwartete Stro¨mungsstruktur in
der Symmetrieebene des Einlaufs. In den Schattenaufnahmen sieht man in der linken unteren Ecke, wie
der Haubenstoß, im Fall xL = 330 mm, bzw. der von der Haube reﬂektierte Rampenstoß mit der un-
teren Wand interagiert, wobei das eigentliche Interaktionsgebiet direkt an der Oberﬂa¨che unterhalb des
sichtbaren Bereichs des optischen Fenster liegt. Man kann jedoch trotzdem mit Sicherheit sagen, dass sich
dort eine Ablo¨seblase bildet, da die Struktur aus Ablo¨se- und Wiederanlegestoß in beiden Fa¨llen deutlich
sichtbar ist.
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Abb. 6.14: Wanddruckverla¨ufe fu¨r verschiedene Lippenpositionen
Im Diagramm der Wanddruckverla¨ufe markiert der Punkt des ersten starken Druckanstiegs auf der
Rampe, bei 0,54 m < x < 0,57 m, die Stelle, an der der Haubenstoß bzw. reﬂektierte Rampenstoß auf
die Rampe triﬀt, und dort die beobachtete Ablo¨seblase induziert. Dieser wird reﬂektiert und triﬀt am
Ende des Einlaufs, im Bereich 0,69 m < x < 0,73 m, wieder auf die Haubenoberﬂa¨che. Der Druckanstieg
zwischen der letzten Druckmessstelle im beweglichen Teil der Haube sowie der ersten im festen wird
verursacht durch den Stoß, den die Vorderkante des festen Teils der Haube erzeugt. Dieser Stoß triﬀt bei
0,65 m < x < 0,67 m auf die untere Wand, und erzeugt einen entsprechend starken Druckanstieg. In
den Bereichen zwischen den Sto¨ßen sieht man sowohl auf der Hauben- wie auch der Rampenseite einen
Druckabfall der jeweils durch die Expansion an der Kante bzw. der Fla¨che, wo sowohl Haube wie Rampe
in den horizontalen bzw. divergenten Isolatorbereich u¨bergehen, bedingt ist.
Fu¨r diejenigen Fa¨lle, in denen der Rampenstoß von der Haube eingefangen wird, also fu¨r xL ≤ 320 mm, ist
die Stro¨mungsstruktur in der Symmetrieebene unabha¨ngig von der Lippenposition. Die Wanddruckver-
la¨ufe sind fu¨r diese Fa¨lle nahezu identisch. Fu¨r die anderen Fa¨lle, also xL ≥ 330 mm, sieht man hingegen,
wie sich die Stoßstrukturen entsprechend der A¨nderung der Lippenposition in x-Richtung verschieben. So
wandert der Punkt, wo der Haubenstoß auf die Rampe triﬀt, fu¨r diese Konﬁgurationen stromauf, bleibt
fu¨r die anderen Fa¨lle jedoch gleich. Besonders deutlich sieht man die Verschiebung der Stoßstrukturen an
der Oberseite am Ende des Einlaufs. Fu¨r xL = 340 mm triﬀt die Reﬂexion des Stoßes, der vom festen Teil
der Haube erzeugt wird, erst knapp stromab des letzten Druckmesspunkts auf die Haube, so dass dieser
den Druckanstieg nur teilweise erfasst.
Abbildung 6.15 zeigt die Druckverteilung um die beiden Querschnitte Q1 und Q2 mit radial verteilten
Druckbohrungen bei x = 500 mm und 590 mm gema¨ß der in Abschnitt 4.4.2 beschriebenen Darstellung.
Besonders in den unteren Ecken von Querschnitt Q2 zeigen sich starke Drucka¨nderung bei Variation
der Lippenposition, aber auch bei anderen Punkten in beiden Querschnitten zeigt sich eine deutliche
Abha¨ngigkeit vom Innenkontraktionsverha¨ltnis. Insgesamt ist es jedoch schwierig, die Ergebnisse genau
zu interpretieren, da die Anzahl der Daten zu gering ist, um Aussagen u¨ber die Stro¨mungsstruktur und die
sich bei Variation der Lippenposition ergebenden A¨nderungen zu treﬀen, zumal die Stro¨mungsstruktur
in den Eckenbereichen sehr kompliziert ist, besonders die Stoßstruktur durch die V-fo¨rmige Haube in
Kombination mit den sich ausbildenden Eckenwirbeln.
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Abb. 6.15: Druckproﬁle der Querschnitte mit radial verteilten Druckbohrungen
Auﬀa¨llig ist dabei, dass kein bestimmter Trend erkennbar ist, wie sich der Druck mit der Lippenposition
vera¨ndert. Besonders in den unteren Ecken ist die Entwicklung anders als auf der Mittellinie. Fu¨r
xL = 340 mm ist im 2. Querschnitt der Druck in der Ecke niedriger als auf der Mittelebene, bei allen
anderen Lippenpositionen jedoch ho¨her. Wird die Lippe weiter nach vorne gefahren, steigt der Druck
zuna¨chst stark an bis xL = 320 mm, sinkt danach aber wieder ab. Im Querschnitt Q1 ist das Verhalten
umgekehrt. In der Mitte der Seitenwa¨nde gibt es in beiden Querschnitten keinen sichtbareren Einﬂuss
durch die A¨nderung der Lippenposition.
Die vertikalen und horizontalen Proﬁle des Pitot- und statischen Drucks im Diagramm 6.16, die mit
dem Druckmessrechen am Ende des Isolators bestimmt werden, sowie die daraus abgeleiteten Machzahlen
in Abbildung 6.17, zeigen unterschiedliche Einﬂu¨sse durch die Lippenposition, wobei auch hier keine
nennenswerten A¨nderungen der Gesamtniveaus feststellbar sind. Wie auch bei den bereits diskutierten
Wanddruckverla¨ufen zeigen die Messungen mit dem Druckmessrechen keine instationa¨ren Eﬀekte, auch
nicht bei an sich instationa¨ren Eﬀekten wie den Stoß-Grenzschicht-Interaktionen und dadurch induzierten





















































xL = 340 mm
xL = 330 mm
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xL = 300 mm
Abb. 6.16: Horizontale (links) und vertikale (rechts) Proﬁle fu¨r Pitot- (oben) und statischen Druck (unten)
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Bei den horizontalen Proﬁlen, also der Verteilung u¨ber die Breite des Isolators, sind die durch die A¨nderung
der Innenkontraktion bedingten Auswirkungen auf die Dru¨cke sehr gering. Auﬀa¨llig bei den Pitotdru¨cken
ist der relativ starke Abfall zu den Seitenwa¨nden hin. Fu¨r die verschiedenen Lippenpositionen gibt es je-
doch nur ma¨ßige A¨nderungen. Der statische Druck hingegen ist u¨ber die Breite deutlich konstanter, wobei
sta¨rkere Einﬂu¨sse durch die Lippenposition an den a¨ußeren Ra¨ndern sowie genau in der Mitte an der
Symmetrieebene vorhanden sind. Dies spiegelt sich durch das unterschiedliche Verhalten des Pitotdrucks
jedoch nur bedingt in der Machzahlverteilung wider. Wa¨hrend diese an den Seiten nur eine sehr gerin-
ge Abha¨ngigkeit von der Lippenposition zeigt, ergeben sich in der Mitte auch deutliche A¨nderungen der
Machzahl. Ein eindeutiges Muster ist dabei jedoch nicht zu erkennen, so gibt es fu¨r xL = 300 mm keinen
Abfall, wa¨hrend dieser fu¨r xL = 320 mm am sta¨rksten ist und alle anderen Lippenpositionen im Bereich
dazwischen liegen. Der Ablauf ist aber a¨hnlich wie bei der A¨nderung der Druckwerte in Querschnitt 1,
besonders dass bei xL = 300 mm und 320 mm die Maximal- bzw. Minimalwerte erreicht werden. Dies
ist im Querschnitt 2 jedoch anders. Eine genaue Bestimmung der Ursachen fu¨r diese A¨nderungen ist mit
diesen Daten jedoch schwierig. Es ist aber davon auszugehen, dass das beobachtete Verhalten zum einen
durch den Einﬂuss der verschobenen Stoßstrukturen auf die Wirbelstrukturen im Einlauf begru¨ndet ist.
Zum anderen, besonders in der Mitte des Isolatorquerschnitts, du¨rfte hier auch die Form des Lippensto-
ßes, der aufgrund der V-fo¨rmigen Schneide nicht eben ist, eine Rolle spielen. Besonders der Anstieg des
statischen Drucks in der Mitte bei einigen Lippenpositionen la¨sst sich so erkla¨ren. Insgesamt bleibt je-
doch festzuhalten, dass die Stro¨mung u¨ber die Breite des Isolators ziemlich homogen ist und die aufgrund
der Seitenwandkompression bzw. der V-fo¨rmigen Haube gewo¨lbten Stoßstrukturen in diesem Bereich eine
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Abb. 6.17: Horizontale (links) und vertikale (rechts) Machzahlproﬁle fu¨r verschiedene Lippenpositionen
Die vertikalen Proﬁle von Pitot- und statischem Druck in Abbildung 6.16 sowie der Machzahl in
Abbildung 6.17 spiegeln die bereits in den Wanddruckproﬁlen sichtbare Verschiebung der Stoßstrukturen
wider. Zu beachten ist dabei die zur anschaulicheren Darstellung gea¨nderte Achsenorientierung und bei
den vertikalen statischen Druckproﬁlen, dass der oberste und unterste Punkt die Werte der auf Ho¨he
des Druckmessrechens gemessenen Wanddru¨cke darstellen. Man erkennt an den ho¨heren Machzahlen
nahe der oberen Wand, dass fu¨r xL = 340 mm und 330 mm die Stoßstruktur stromab verschoben ist.
Der Lippenstoß wird von der unteren Wand reﬂektiert und triﬀt stromauf des Druckmessrechens wieder
auf die Haube. Von dort wird er abermals reﬂektiert und passiert im Anschluss den Druckmessrechen.
Abha¨ngig von der Lippenposition ist dies an einer anderen Stelle der Fall. An den jeweiligen Stellen
sind deutliche Spru¨nge in den Pitot- und statischen Druckverla¨ufen vorhanden, die dann auch in den
Machzahlverteilungen sichtbar sind. Dabei muss beachtet werden, dass sich, wie in Abschnitt 4.4.3 erkla¨rt,
in den vertikalen Machzahlproﬁlen geringfu¨gige Verzerrungen durch die unterschiedlichen Positionen der
statischen Drucksonden und der Pitotro¨hrchen ergeben ko¨nnen, da die Machzahl aus dem Verha¨ltnis
dieser beiden Gro¨ßen berechnet wird. Daher ist die gleichzeitige Betrachtung der Druckwerte wichtig
bezu¨glich der verla¨sslichen Bestimmung der Stoßlagen. Ob ein Punkt vor oder hinter einem Stoß liegt,
la¨sst sich an einem deutlichen Anstieg des statischen Drucks und einem Abfall des Pitotdrucks sowie
einem daraus hervorgehenden Absinken der Machzahl erkennen.
In Diagramm 6.14 war bereits zu sehen, dass der Lippenstoß auf der Mittellinie fu¨r die Fa¨lle mit
xL ≤ 320 mm nach der Reﬂexion auf der Rampenseite im Bereich zwischen dem dritt- und vorletzten
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Wanddruckpunkt wieder auf die Haubenoberﬂa¨che triﬀt. Anhand der Druck- und Machzahlproﬁle la¨sst
sich nun erkennen, dass der Lippenstoß fu¨r diese Fa¨lle im Bereich zwischen dem dritten und vierten
Druckmesspunkt von oben (dabei sind die Wanddruckbohrungen nicht mitgeza¨hlt) auf den Druckmess-
rechen triﬀt, wie die deutliche Erho¨hung des statischen Drucks und das Absinken von Pitotdruck und
Machzahl in diesem Bereich zeigt. Fu¨r xL = 330 mm verschiebt sich diese Stoßstruktur soweit stromab,
dass sie zwischen der letzten und vorletzten Druckbohrung auf die obere Wand triﬀt. Von dort wird der
Stoß so reﬂektiert, dass er im Bereich zwischen dem obersten Pitotro¨hrchen und der darunter liegenden
statischen Drucksonde den Druckmessrechen passiert. Dies la¨sst sich an dem im Vergleich zu xL = 340 mm
niedrigeren Pitotdruck und dem sehr viel ho¨heren statischen Druck an der oberen Wand und dem damit
einhergehenden Abfall der Machzahl erkennen. Der fu¨r xL = 330 mm gemessene Wanddruck ist ho¨her
als bei allen anderen Lippenpositionen, da der Stoß in unmittelbarer Na¨he der Druckbohrung auf die
Oberﬂa¨che triﬀt.
Fu¨r xL = 340 mm ist es schließlich so, dass der Stoß noch etwas weiter stromab verschoben ist, so dass
er zwischen dem obersten Pitotro¨hrchen und der Wanddruckbohrung hindurchgeht und erst hinter dieser
Druckbohrung auf die Wand triﬀt. Somit wird die Druckerho¨hung durch den reﬂektierten Stoß weder von
dieser letzten Druckbohrung noch durch den Druckmessrechen erfasst, woraus die in den Abbildungen
6.16 und 6.17 gezeigten Proﬁle resultieren.
Insgesamt zeigt Abbildung 6.16, dass die A¨nderungen in der Machzahlverteilung in erster Linie A¨nderungen
des statischen Druckes geschuldet sind und der Pitotdruck deutlich weniger stark von der Lippenposition
beeinﬂusst wird. Besonders u¨ber das horizontale Proﬁl sind die Werte nur in geringem Maße von der
Lippenposition abha¨ngig. Auﬀa¨llig ist der starke Abfall des Pitotdrucks und folglich der Machzahl nahe
der Seitenwa¨nde. Dieser ist jedoch fu¨r alle Lippenpositionen a¨hnlich ausgepra¨gt, im Gegensatz zu den
statischen Druckwerten, welche in diesen Punkten eine sta¨rkere Abha¨ngigkeit besitzen. Ebenso sind die
Variationen der Machzahl im mittleren Punkt des horizontalen Proﬁls auf Variationen des statischen
Druckes zuru¨ckzufu¨hren. Diese zeigen somit auch das gleiche Muster in Bezug auf die A¨nderung der
Haubenposition wie Machzahlverteilung und die Druckwerte im Querschnitt Q2. Die vertikalen Proﬁle
hingegen zeigen analog zu den Druckverla¨ufen entlang der Mittellinie die Verschiebungen der Stoßstruktur
aufgrund der gea¨nderten Lippenposition.
6.4.3 Stro¨mungsfeld bei aufgepra¨gtem Gegendruck
Zur Analyse des Stro¨mungsfeldes bei aufgepra¨gtem Gegendruck werden die beiden Referenzfa¨lle mit
maximaler Innenkontraktion (xL = 300 mm) als vorteilhaftestem Betriebsfall und der Auslegungsfall mit
xL = 330 mm herangezogen. Wie bereits erwa¨hnt, ergibt sich der Gegendruck durch das kontinuierliche
Zufahren und damit der Reduzierung des engsten Querschnitts der Drossel. Das Stro¨mungsfeld wird nun
anhand der Wanddruckverteilungen und der Proﬁle von Machzahl und Druck des Druckmessrechens,
sowie der Schattenaufnahmen einzelner Messpunkte untersucht, an denen ein bestimmtes Druckverha¨ltnis
Πst anliegt (im Folgenden auch als Gegendruckverha¨ltnis bezeichnet).
Generell ergibt sich der folgende Ablauf, wenn die Drossel wa¨hrend des Versuchs zugefahren wird: Zuna¨chst
macht sich der Gegendruck im Isolator noch nicht bemerkbar. Die Anpassung der Stro¨mung an den von
der Drossel verursachten Druckanstieg geschieht alleine in der Beruhigungskammer im Zulauf der Drossel,
so dass im Einlauf weiterhin der ungedrosselte Betriebsfall vorliegt. Wird die Drossel weiter zugefahren
und der Druck steigt weiter, pﬂanzt sich der Beginn des Druckanstiegs immer weiter stromaufwa¨rts fort,
bis in den Isolator des Einlaufs. Hier bildet sich zur Anpassung an den Gegendruck ein Shock-train aus.
Dieser wird bei weiterem Zufahren der Drossel immer sta¨rker, der Druckanstieg gro¨ßer und gleichzeitig
verringert sich die Eintrittsmachzahl in die Brennkammer. Bei noch weiterer Gegendruckerho¨hung sinkt
die Stro¨mungsgeschwindigkeit in den Unterschall, wobei dies in der Regel kein Prozess ist, der plo¨tzlich die
gesamte Stro¨mung betriﬀt, sondern zuna¨chst nur einen Teil. Erst bei noch sta¨rkerer Gegendruckerho¨hung
entsteht ein senkrechter Stoß im Isolator, durch den die gesamte Isolatorstro¨mung in den Unterschall
verzo¨gert wird. Streng genommen liegt dann kein Scramjet-Betrieb mehr vor. Wird der Gegendruck dann
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noch weiter erho¨ht, wandert die Druckerho¨hung u¨ber die Grenzschicht so weit stromauf, dass an einem
Punkt der senkrechte Stoß stromaufwa¨rts aus dem Einlauf springt und der Einlauf blockiert (Unstart).
Dadurch ergibt sich die Grenze des anhand der Drosselkurven bereits dargestellten Betriebsbereichs.
Konﬁguration mit maximaler Innenkontraktion (xL = 300 mm)
Fu¨r die Konﬁguration mit maximaler Innenkontraktion (xL = 300 mm) sind drei unterschiedliche Grund-
strukturen der Stro¨mung bei Reduzierung des Drosselgrades und damit der Steigerung des Brennkam-
mergegendrucks zu beobachten. Dabei handelt es sich zum einen um den bereits in Abbildung 6.13(a)
dargestellten ungedrosselten Fall, sowie die in den Schattenaufnahmen in Bild 6.18 gezeigten Betrieb-
spunkte fu¨r die Gegendruckverha¨ltnisse Πst ≈ 68 und 129. Die genaue Stro¨mungsstruktur in diesen drei
Fa¨llen la¨sst sich anhand der Wanddruckverteilungen entlang der Mittellinie in Abbildung 6.19, den Druck-
und Machzahlproﬁlen des Druckmessrechens in den Abbildungen 6.20 und 6.21 sowie den zu jeder Grund-
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(b) Gegendruckverha¨ltnis ≈ 129





























Abb. 6.19: Wanddruckverla¨ufe fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke fu¨r die Konﬁguration mit maximaler
Innenverdichtung (xL = 300 mm)
Erst ab einem Drosselgrad von Δ ≈ 0,19, was einem Druckverha¨ltnis von Πst = 42 entspricht, beginnt
der Gegendruck, sich auf die Isolatorstro¨mung auszuwirken. Dies geschieht jedoch zuna¨chst nur auf
der Unterseite des Einlaufs, wo sich ein schra¨ger Stoß ausbildet und den dort sichtbaren Druckanstieg
verursacht. Wie die Druckverteilungen zeigen, wird dieser im Anschluss sta¨rker und wandert stromauf.
Die Stro¨mungsstruktur mit diesem schra¨gen Stoß stellt die zweite, in Abbildung 6.18(a) beobachtete
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Grundstruktur dar. Auch in der Mitte und der gesamten unteren Ha¨lfte des Isolators wird der Ein-
ﬂuss des Gegendrucks sofort sichtbar. Aber erst ab einem Gegendruckverha¨ltnis von Πst = 90 ist
auch entlang der Haubenseite die Erho¨hung des Gegendrucks messbar, d.h. dass der Stoß mittlerwei-
le so weit stromauf gewandert ist, dass er im Bereich des hintersten Druckmesspunktes auf die Haube triﬀt.
Bei weiterem Zufahren der Drossel a¨ndert sich die Stro¨mungstopologie sprunghaft. Das Druckverha¨ltnis
erho¨ht sich schlagartig von Πst = 90 auf 129. Wie die Schattenaufnahmen und die Wanddruckverteilung
zeigen, beginnt die Stoßstruktur nun auf der Oberseite bei etwa x = 0,63 m in der Mitte der zulaufenden
Rampe des festen Teils der Haube, und triﬀt im Bereich von x = 0,68 m auf die Rampenseite. Dort ver-
ursacht dieser Stoß anstatt des im ungedrosselten Falls an dieser Stelle folgenden Druckabfalls einen sehr
starken weiteren Druckanstieg. Auch diese Stoßstruktur wandert bei weiterer Erho¨hung des Gegendrucks
noch weiter stromauf. Kurz vor dem Blockieren der Stro¨mung steigt das statische Druckverha¨ltnis erneut
sprunghaft an, wie es die Verla¨ufe des statischen Druckverha¨ltnisses Πst in Abschnitt 6.4.1 zeigen. Eine
weitere A¨nderung der Stro¨mungsstruktur gibt es jedoch nicht. Beim letzten Druckmesspunkt auf der
Rampenseite, an welchem der Druck bisher abﬁel, gibt es nun einen weiteren starken Druckanstieg. Auf
der Haube gibt es jedoch keine weitere A¨nderung der Stro¨mungsstruktur, lediglich eine weitere allgemeine
Erho¨hung des Druckniveaus im Bereich ab x = 0,61 m.
Weiteren Aufschluss daru¨ber, wie die A¨nderungen in der Stro¨mungsstruktur genau aussehen, geben die
Pitot- und statischen Druckproﬁle des Druckmessrechens sowie die daraus abgeleiteten Machzahlvertei-
lungen in den Abbildungen 6.20 und 6.21. Anhand der statischen Druckproﬁle u¨ber die Isolatorbreite
sind die A¨nderungen, vor allem die sprunghaften A¨nderungen der Stro¨mungstopologie, nur schwer
nachzuvollziehen. Die Entwicklung der horizontalen Verteilung erweckt vielmehr den Eindruck, dass
es lediglich einen stetigen und relativ gleichma¨ßigen Anstieg des Drucks gibt, wobei dieser ziemlich
proportional zur Erho¨hung des Gesamt-Druckverha¨ltnisses ist. Dabei bleibt der statische Druck u¨ber die
Breite des Isolators wa¨hrend des gesamten Versuchs relativ konstant. Nur in der Mitte bildet sich eine
bei steigendem Gegendruck immer weiter zunehmende Spitze im Druckverlauf aus.
U¨ber die Ho¨he des Isolators entwickelt sich der statische Druck in verschiedenen Bereichen stark unter-
schiedlich. Folglich lassen sich anhand der vertikalen Proﬁle von Pitot- und statischem Druck die Vorga¨nge
bei Erho¨hung des Gegendrucks gut nachvollziehen. Durch den sich bildenden schra¨gen Stoß im unteren
































































Abb. 6.20: Pitot- und statische Druckproﬁle des Druckmessrechens fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke fu¨r maximale
Innenkontraktion xL = 300 mm
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Abb. 6.21: Machzahlproﬁle fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke fu¨r die Konﬁguration mit maximaler
Innenverdichtung (xL = 300 mm)
beim Wanddruckverlauf. Bei weiterem Zufahren der Drossel, wenn dieser Schra¨gstoß sta¨rker wird und
stromauf wandert, breitet sich das Gebiet, das einen Druckanstieg verzeichnet, immer weiter nach oben aus
und wird immer sta¨rker. Dabei ist die Druckzunahme umso ho¨her, je na¨her man der unteren Wand kommt.
Beim Pitotdruck sind die A¨nderungen anfangs noch minimal, weshalb sich die Machzahl entsprechend
der Steigerung des statischen Drucks a¨ndert, d.h. diese sinkt im mittleren und unteren Isolatorbereich ab.
Beim U¨bergang von Πst = 50 zu Πst = 68 gibt es anscheinend eine leichte A¨nderung der Stro¨mungsstruk-
tur im mittleren und unteren Isolatorbereich. Der statische Druck steigt weiter an und man sieht anhand
des vertikalen Proﬁls, dass der durch den Gegendruck induzierte Schra¨gstoß so weit stromauf wandert,
dass er auf den horizontalen Ast des Druckmessrechens triﬀt. Dort erzeugt er einen recht sprunghaften
Anstieg des statischen Drucks u¨ber die gesamte Breite, wobei dieser in der Mitte sta¨rker ausfa¨llt als an
den Seiten. Gleichzeitig gibt es einen deutlichen, sprunghaften Anstieg des Pitotdrucks nahe der unteren
Wand, der bewirkt, dass, im Gegensatz zur vorherigen Entwicklung, die Machzahl in diesem Bereich
nicht weiter abfa¨llt sondern in etwa konstant bleibt. In der Mitte hingegen sinkt sie weiter ab. Es ist
mo¨glich, dass diese Eﬀekte durch die Interaktion des Shock-trains mit den Wirbelstrukturen in der
Stro¨mung sowie die gewo¨lbten Stoßstrukturen der Lippe und des festen Teils der Haube verursacht werden.
Steigert man das Gegendruckverha¨ltnis auf Πst = 90, bewegt sich der Shock-train so weit stromauf,
dass sich dessen Druckerho¨hung auf den gesamten Isolatorquerschnitt auswirkt. Vorher waren die Pitot-
und statischen Dru¨cke unbeeinﬂusst vom Gegendruck, was auch schon durch die Wanddruckverla¨ufe in
Bild 6.19 nahegelegt wurde. In der Folge ergibt jede weitere Reduzierung des Drosselgrads auch eine
Druckerho¨hung im ganzen Querschnitt des Isolators. Gegenu¨ber dem Gegendruckverha¨ltnis von Πst = 68
steigt der Pitotdruck jedoch nur in der Mitte sowie dem Bereich direkt darunter weiter an. Zur Wand fa¨llt
er jedoch wieder, nachdem er beim U¨bergang von Πst = 50 auf 68 ja sehr stark gestiegen war. Dadurch
sinkt die Machzahl nun auch in diesem Bereich wieder ab. U¨ber die Breite des Einlaufs steigen Pitot- und
statischer Druck jeweils deutlich. Dabei wird die Stro¨mung jedoch inhomogener, besonders der Pitotdruck
zeigt Schwankungen. Der statische Druck hat an der Symmetrieebene seinen ho¨chsten Wert, wa¨hrend
die Minimalwerte nahe der Seitenwa¨nde, etwa 20 mm von der Symmetrieebene entfernt, auftreten. Diese
versta¨rkte Inhomogenita¨t wird ebenfalls auf die Wirbelstrukturen bzw. gewo¨lbten Stoßstrukturen und
deren Interaktion mit dem durch den Gegendruck induzierten Shock-train zuru¨ckgefu¨hrt.
Anschließend ergibt sich bei weiterer Reduktion des Drosselgrads, d.h. Steigerung von Πst auf 129, die
bereits bei den Wanddruckverla¨ufen beobachtete sprunghafte A¨nderung der Stro¨mungsstruktur: Der sta-
tische Druck steigt u¨ber die gesamte Ho¨he sprunghaft an, wobei der Anstieg im oberen Bereich viel sta¨rker
ist. Auch die weiteren, in den Wanddruckverla¨ufen schon bereits erla¨uterten A¨nderungen werden hier wie-
dergegeben: Beim U¨bergang auf Πst = 154 und 175 steigt der statische Druck an der unteren Wand und im
mittleren Bereich nochmals sehr stark an, wa¨hrend im oberen Isolatordrittel nur gema¨ßigte Steigerungen
erkennbar sind. Der Pitotdruck hingegen steigt nahe der Rampenoberﬂa¨che fu¨r Πst = 129 sehr stark an
und sinkt an der Haubenoberﬂa¨che ebenso stark ab. Danach a¨ndert sich diese Gro¨ße nur noch in geringem
Ausmaß.
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Wie die genaue Auswertung der Messwerte des Druckmessrechens ergibt, und von den Machzahlproﬁlen
in Graphik 6.21 ausgedru¨ckt wird, bildet sich bei der ersten sprunghaften A¨nderung der Stro¨mungs-
topologie ein Ablo¨segebiet hinter dem von der Haube ausgehenden Stoß an der Oberseite aus. An
diesem Punkt, also dem Gegendruckverha¨ltnis von Πst = 129, bei welchem der Drosselgrad Δ = 0,16
betra¨gt, sinkt das Verha¨ltnis von Pitot- und statischem Druck auf pPitotpst < 1 fu¨r den obersten Punkt des
Druckmessrechens. Somit u¨bersteigt der statische Druck den Pitotdruck, was bedeutet, dass an diesem
Punkt eine Ru¨ckstro¨mung und damit ein Ablo¨segebiet vorliegen muss. Gema¨ß der im Kapitel 4.4.3
beschriebenen Methode ergibt sich daraus die Darstellung mit Ma = 0 fu¨r diesen Punkt bei den vertikalen
Machzahlproﬁle in Abbildung 6.21. Fu¨r die beiden darunter liegenden Punkte liegt die Machzahl im sehr
niedrigen Unterschallbereich. Hier liegt zwar keine Ru¨ckstro¨mung vor, aber das Verha¨ltnis von Pitot- und
statischem Druck liegt dennoch weit unter der Grenze von pPitotpst = 1,839, die den U¨bergang von Unter-
zu U¨berschall bedeutet.
Es muss auch darauf hingewiesen werden, dass mo¨glicherweise gar keine Ablo¨sung vorliegt, sondern
nur aufgrund der Auswertemethode ein Ablo¨segebiet diagnostiziert wird. Der fu¨r diesen Punkt zur
Ableitung der Machzahl verwendete statische Druck wird, im Gegensatz zum Pitotdruck, dort nicht
gemessen, sondern aus der darunter liegenden Drucksonde und dem daru¨ber gemessenen Wanddruck
interpoliert. In Anbetracht der Unsicherheiten ist es mo¨glich, dass der statische Druck den Pitotdruck
dort gar nicht u¨bersteigt, da der Unterschied sehr gering ist. Es ist aber mit Sicherheit zu sagen,
dass sich ein großes Unterschallgebiet ausbildet, welches das obere Drittel des Isolators umfasst, wobei
die Messwerte keinen Aufschluss u¨ber die horizontale Ausdehnung dieses Gebiets geben. Dass die
Ablo¨sung auf der Haubenseite auftritt, ist u¨berraschend, da eher davon auszugehen war, dass sich ein
Unterschall- bzw. Ablo¨segebiet auf der Rampenseite ausbildet, da hier die gro¨ßeren Druckgradienten
bei den Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen anliegen, und sich vor allem auch der Gegendruck dort
viel fru¨her bemerkbar macht. Außerdem ist die Grenzschicht entlang der Rampenseite aufgrund der
gro¨ßeren Lauﬂa¨nge dicker und damit weniger stabil gegenu¨ber Ablo¨sung. Es ist auch noch zu erwa¨hnen,
dass sich dieses Unterschallgebiet wa¨hrend dem weiteren Zufahren der Drossel nicht mehr zuru¨ckbildet
sondern stationa¨r ist. Zwar nimmt der Pitotdruck wieder zu, so dass er nach Πst = 175 den statischen
Druck wieder u¨bersteigt. Trotzdem beﬁndet sich die abgeleitete Machzahl mit Ma ≈ 0,3 immer noch im
niedrigen Unterschallbereich. Der Zeitraum von der Ausbildung dieses Ablo¨se- bzw. Unterschallgebiets
bis zum Blockieren der Stro¨mung betra¨gt etwa drei Sekunden.
Auch bei sehr niedrigen Drosselgraden bleibt der statische Druck u¨ber die Breite des Isolators hinweg
relativ konstant. Es bildet sich jedoch eine leichte Spitze in der Druckverteilung genau in der Mitte,
die sich wa¨hrend dem Zufahren der Drossel immer sta¨rker auspra¨gt, mit Ausnahme von Πst = 129,
wo dieser bei der sprunghaften A¨nderung der Stro¨mungsstruktur kurzzeitig verschwunden ist. Beim
Pitotdruck zeigen sich deutlich sta¨rkere Einﬂu¨sse des Gegendrucks in den horizontalen Proﬁlen. Bereits
ohne Gegendruck haben diese die Form eines Doppelbogens. Ausgehend von der Seitenwand steigt der
Druck an und erreicht in der Mitte zwischen der Wand und der Symmetrieebene ein Maximum. Danach
sinkt er wieder auf nahezu das gleiche Niveau ab, das auch nahe der Wand vorliegt. Wa¨hrend sich der
Pitotdruck in der Mitte und nahe den Seitenwa¨nden nur moderat erho¨ht und dabei auch stets das jeweils
gleiche Niveau ha¨lt, nehmen die Werte der Maxima sta¨rker zu. Bei den Punkten, bei denen es starke
A¨nderungen der Stro¨mungsstruktur gibt, also im Bereich 68 ≤ Πst ≤ 129, erha¨lt man zuweilen sehr
unstetige Verla¨ufe. Fu¨r die Machzahlverla¨ufe folgt daraus, dass die A¨nderungen durch den Gegendruck
deutlich ho¨her ausfallen als auf den Seiten. Dort verringert sich die Machzahl von Ma ≈ 3,5 auf Ma ≈ 1,5.
Zu den Seitenwa¨nden sinkt das Ausmaß des Abfalls der Machzahl jedoch deutlich ab, vor allem nahe
der Seitenwand reduziert sich diese nur von etwa Ma ≈ 2,5 auf 1,5. Auch hier hat es den Anschein, dass
die Interaktion des durch den Gegendruck erzeugten Shock-trains mit den Wirbelstrukturen sowie die
gewo¨lbte Form der Stoßstrukturen die Inhomogenita¨ten in der Stro¨mung verursachen. Fu¨r einen direkten
Einﬂuss dreidimensionaler Eﬀekte durch die Seitenwandsto¨ße gibt es jedoch keine Anzeichen. Weiterhin
ist es mo¨glich, dass ein Teil dieser Eﬀekte auch aus der Umlenkung der Stro¨mung um das Ablo¨se- bzw.
Unterschallgebiet an der Haube herum entstehen kann, besonders, wenn sich dieses Gebiet nicht u¨ber die
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volle Breite des Isolators erstreckt.
In den Wanddruckproﬁlen in Abbildung 6.19 liegt der am weitesten stromauf gelegene Punkt, bis zu dem
sich der Gegendruck bemerkbar macht, bei etwa x ≈ 0,62 m. Dementsprechend sollte sich der Gegendruck
in den beiden Querschnitten mit radial verteilten Druckmessstellen bei x = 0,5 m und 0,59 m nicht
bemerkbar machen. Fu¨r den Fall mit maximaler Innenkontraktion triﬀt dies auch zu, wie die graphische
Darstellung der Druckwerte in diesen Querschnitten in Abbildung 6.22(b) zeigt. Erstaunlicherweise gibt
es aber einen Einﬂuss des Gegendrucks auf die Druckwerte im 2. Querschnitt beim Auslegungsfall, wie
das entsprechende Diagramm 6.22(a) aufzeigt, obwohl aufgrund des insgesamt geringeren Gegendrucks
in diesem Fall entlang der Mittellinie von Rampe und Haube erst ein Stu¨ckchen weiter stromab der





















































(b) xL = 300 mm
Abb. 6.22: Wanddruckproﬁle in den Querschnitten Q1 und Q2 fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke
Auslegungsfall mit xL = 330 mm
In der Diskussion des Betriebsbereichs wurde bereits dargelegt, dass sich beim Auslegungsfall, wie bei
allen Konﬁgurationen des Stro¨mungsfalls 1, ein etwas anderer Ablauf bei Erho¨hung des Gegendrucks
einstellt als beim Fall 2. Wie die folgende Analyse zeigt, betriﬀt dies jedoch alleine den zweiten sprung-
haften Druckanstieg. Dieser ist beim Auslegungsfall, wie auch anderen Konﬁguration des Stro¨mungsfalls
1 mit xL ≥ 330 mm, nicht vorhanden, da die Einlaufstro¨mung vorher zusammenbricht. Somit laufen die
Vorga¨nge bis zu diesem Punkt gro¨ßtenteils analog zum im vorherigen Abschnitt beschriebenen Prozess
ab. Die Bilder 6.23(a) und 6.23(b) zeigen Schattenaufnahmen fu¨r den Auslegungsfall fu¨r Gegendruckver-
ha¨ltnisse von Πst ≈ 57 und Πst ≈ 113, und damit zwar fu¨r niedrigere Druckverha¨ltnisse, aber die gleichen
Grundstrukturen wie die Bilder 6.18(a) und 6.18(b) fu¨r xL = 300 mm. Das erste zeigt den Zustand,
wo sich der Gegendruck lediglich auf der Unterseite bemerkbar macht, das zweite denjenigen nach dem
sprunghaften Druckanstieg und kurz vor dem Blockieren der Stro¨mung. Eindeutige Unterschiede zu der
anderen Konﬁguration sind darin jedoch nicht auszumachen.
Analog zum in Abschnitt 6.4.1 fu¨r xL = 300 mm beschriebenen Ablauf ergibt sich fu¨r den Auslegungsfall
zuna¨chst ein Druckanstieg im hinteren Bereich der Haube, wo sich ein Schra¨gstoß ausbildet. Hier ist
es jedoch so, dass die sprunghafte A¨nderung der Stro¨mungsstruktur, die den Sprung im statischen
Druckverha¨ltnis Πst erzeugt, geschieht, bevor dieser Schra¨gstoß im hinteren Teil des Isolators auf die
Haube triﬀt. Nach der sprunghaften A¨nderung der Stro¨mungstopologie hat die weitere Erho¨hung des
Gegendrucks auf das Druckproﬁl entlang der Haube keinen Einﬂuss mehr, die Werte bleiben konstant
bis zum Blockieren der Stro¨mung. Das bedeutet, dass es entlang der Haube fu¨r diesen Fall u¨berhaupt
nur zwei unterschiedliche Druckverteilungen gibt. Auch auf der Rampenseite ergibt sich lediglich eine
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(b) Gegendruckverha¨ltnis ≈ 113




























Abb. 6.24: Wanddruckverla¨ufe fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke fu¨r den Auslegungsfall xL = 330 mm
sehr geringe weitere Erho¨hung des Wanddrucks bevor die Stro¨mung zusammenbricht. Dabei wandert der
Punkt, ab dem sich der Druckanstieg durch den Gegendruck bemerkbar macht, kaum weiter stromauf,
im Gegensatz zum Fall mit maximaler Innenverdichtung.
Das fu¨r xL = 300 mm beobachtete Ablo¨sungs- und Unterschallgebiet ist allerdings auch bei dieser Konﬁ-
guration vorhanden, wobei die Messwerte keine Ablo¨sung indizieren, sondern lediglich ein Gebiet, bei dem
sich die Machzahlen weit im Unterschall beﬁnden. Es wird jedoch trotzdem vermutet, dass die Stro¨mung
in diesem Bereich zumindest teilweise abgelo¨st ist. Es ist aber deﬁnitiv ein Unterschallgebiet mit sehr
niedrigen Machzahlen vorhanden, gema¨ß den vertikalen Machzahlproﬁlen im Diagramm 6.25. Die Vera¨n-
derung der horizontalen Machzahlproﬁle bei Erho¨hung des Gegendrucks ist dabei recht a¨hnlich derjenigen







































Abb. 6.25: Machzahlverla¨ufe fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke fu¨r den Auslegungsfall xL = 330 mm
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Abb. 6.26: Pitot- und statische Druckproﬁle des Druckmessrechens fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke fu¨r den
Auslegungsfall xL = 330 mm
Auch bei den Druckproﬁlen zeigt sich ein sehr a¨hnliches Verhalten. In der unteren Ha¨lfte erho¨ht sich bis
zum Gegendruckverha¨ltnis von Πst = 57, zuna¨chst nur der statische Druck, wa¨hrend der Pitotdruck noch
konstant bleibt, wie auch beim horizontalen Proﬁl. Bei diesem ergibt sich jedoch auch beim statischen
Druck nur eine geringe Steigerung. Schon vor dem Umspringen der Stro¨mungsstruktur, zwischen Πst = 57
und 69, gibt es einen starken Anstieg des vorher noch konstanten Pitotdrucks im unteren Bereich des
Isolators, ebenso steigt der statische Druck in der Mitte stark an. Fu¨r den Pitotdruck ergibt sich ein stark
schwankendes horizontales Proﬁl. Dies liegt vermutlich daran, dass der durch den Gegendruck induzierte
schra¨ge Stoß bei diesem Gegendruckverha¨ltnis auf den horizontalen Teil des Druckmessrechens triﬀt
und mit diesem interagiert, weshalb die Werte unter Umsta¨nden nicht sehr verla¨sslich sind. Ansonsten
sind die Variationen von Pitot- und statischem Druck u¨ber die Breite der Brennkammer wie auch bei
xL = 300 mm auf die Form der Stoßstrukturen und die Wirbel in der Stro¨mung zuru¨ckzufu¨hren.
Die obere Ha¨lfte des Isolators wird bis zu diesem Punkt u¨berhaupt nicht beeinﬂusst. Erst beim U¨bergang
von Πst = 69 auf 113 bildet sich hier das Unterschall- bzw. Ablo¨segebiet aus, einhergehend mit einem
starken Abfall des Pitotdrucks bzw. Anstieg des statischen Drucks. Wie bei xL = 300 mm ist auch hier das
statische Druckproﬁl u¨ber die Isolatorbreite praktisch konstant, wa¨hrend sich beim Pitotdruck in der Mitte
wieder ein stark niedrigerer Wert als in den Bereichen etwa in der Mitte zwischen der Symmetrieebene
und der Seitenwa¨nde einstellt. Auch hier liegt vermutlich eine starke Wirbelbildung vor.
6.4.4 Konﬁguration mit fester Haubenposition
In Hinblick auf ein Flugexperiment wurden auch Windkanalversuche mit zwei selbststartenden Konﬁgu-
ration mit fester Haubenposition durchgefu¨hrt, da eine variable Geometrie im Flugversuch eventuell nicht
realisierbar ist. Das bedeutet, dass die Haube bereits vor Kanalstart in ihre Sollposition gebracht wird,
und wa¨hrend des ganzen Versuches in dieser Position bleibt, wodurch bedingt ist, dass die Konﬁguration
selbststartend sein muss. Basierend auf den in Abschnitt 6.3 beschriebenen Untersuchungen zum Start-
verhalten wurden die Konﬁguration mit den Lippenpositionen xL = 365 mm und 362 mm ausgewa¨hlt.
Die zweite liegt sehr nahe am kritischen Innenkontraktionsverha¨ltnis, welches bei xL = 360 mm vorliegt,
wa¨hrend bei der ersten Konﬁguration noch etwas Spielraum vorherrscht. Die statischen Druck- und Total-
druckverha¨ltnisse fu¨r diese Konﬁgurationen, sowie zum Vergleich die Werte fu¨r den besten Betriebsfall mit
maximaler Innenkontraktion (xL = 300 mm) und den Auslegungsfall (xL = 330 mm) sind in Abbildung
6.27 dargestellt. Die Werte fu¨r die Leistungsparameter fu¨r den ungedrosselten Fall sind auch bereits in
Tabelle 6.2 enthalten.
148
6.4 Einﬂuss der Innenkontraktion




















150 xL = 365 mm
xL = 362 mm
xL = 330 mm
xL = 300 mm
(a) statisches Druckverha¨ltnis























xL = 365 mm
xL = 362 mm
xL = 330 mm
xL = 300 mm
(b) Totaldru¨ckru¨ckgewinn
Abb. 6.27: Vergleich von statischem Druckverha¨ltnis und Totaldruckru¨ckgewinn fu¨r Konﬁgurationen mit
fester Lippenposition
Wie die Werte in der Tabelle sowie die Graphiken zeigen, wird das statische Druckverha¨ltnis Πst im
ungedrosselten Fall nur in geringem Maße beeinﬂusst. Der Wert von Πst sinkt fu¨r xL = 365 mm um
7,3% im Vergleich zur Konﬁguration mit maximaler Innenkontraktion (xL = 300 mm) als Referenzfall.
Das Totaldruckverha¨ltnis liegt fu¨r xL = 365 mm etwas ho¨her, fu¨r xL = 362 mm gleichauf mit dem
Vergleichsfall. Der Betriebsbereich ist jedoch deutlich eingeschra¨nkt. Das maximale Druckverha¨ltnis liegt
im Bereich von Πst ≈ 115 und der Punkt, an dem der Einlauf blockiert, bei einem Drosselgrad von
Δ ≈ 0,155. Damit liegen die Grenzen im gleichen Bereich wie diejenigen des Auslegungsfalles xL = 330 mm
sowie der u¨brigen Fa¨lle, in denen der Rampenstoß an der Lippe vorbeigeht und etwas Spillage zugelassen
wird. Erwartungsgema¨ß ist der Spillage-Massenﬂuss in diesen Fa¨llen jedoch deutlich gro¨ßer. Nach Tabelle
6.2 liegt das Massenfangverha¨ltnis etwa 13 Prozentpunkte niedriger als beim Referenzfall.
Obwohl das maximale Druckniveau sowie der Punkt des Einlauf-Unstart gleich sind wie bei den u¨brigen
Konﬁgurationen des Stro¨mungsfalls 1, ist der Verlauf des Druckanstiegs deutlich anders. Der Einﬂuss
des Gegendrucks wird erst bei einem niedrigeren Drosselgrad spu¨rbar. Bei xL = 362 mm beginnt der
Druckanstieg bei etwa Δ = 0,18 und ist zuna¨chst sehr moderat, so dass die Kurve in etwa parallel zu
denjenigen der beiden Vergleichsfa¨lle verla¨uft, bei denen der Druckanstieg jedoch bereits ab Δ = 0,19
sichtbar ist. Fu¨r xL = 365 mm beginnt der Druckanstieg am spa¨testen, erst bei Δ = 0,175, verla¨uft dann
jedoch sehr steil auf ein Niveau von Πst ≈ 58, wo er kurz konstant bleibt. Bei Δ = 0,17 springt das
Druckverha¨ltnis dann fu¨r beide Konﬁguration auf einen Wert im Bereich von Πst ≈ 115. Dieser Anstieg
entspricht der sprunghaften A¨nderung der Stro¨mungsstruktur, die auch bereits bei den anderen beiden
Fa¨llen beobachtet wurde. Er erfolgt hier jedoch fru¨her und drastischer, da, besonders bei xL = 362 mm,
der Sprung im Druckniveau deutlich ho¨her ausfa¨llt (ΔΠst ≈ 68 gegenu¨ber ΔΠst ≈ 44 fu¨r xL = 330 mm
bzw. ΔΠst ≈ 39 fu¨r xL = 300 mm). Im Gegensatz zu den anderen Konﬁgurationen ergibt sich nach
diesem Punkt bei weiterer Reduzierung des Drosselgrades kein weiterer Anstieg des Gegendrucks mehr.
Dieser fa¨llt sogar leicht ab, bevor bei beiden Konﬁgurationen die Stro¨mung bei Δ = 0,158 blockiert.
Dieser Punkt stimmt wiederum sehr gut mit den u¨brigen Konﬁgurationen des Stro¨mungsfalles 1 u¨berein.
Zur na¨heren Betrachtung der Stro¨mungsstruktur sind die A¨nderungen der Druckverteilung entlang der
Mittellinie bei Erho¨hung des Gegendrucks fu¨r die Konﬁguration mit xL = 362 mm in Bild 6.28 illustriert.
Die Abbildungen 6.29 und 6.30 zeigen die dazugeho¨rigen Darstellungen der Machzahl- und Druckproﬁle
des Druckmessrechens.
In allen drei Darstellungen zeigt sich u¨bereinstimmend, dass sich nur lokal sehr begrenzte und auch nicht
sehr starke A¨nderungen im Stro¨mungsfeld vor dem Umspringen der Topologie ergeben. Diese ﬁnden im
mittleren und unteren Bereich des Isolatorquerschnitts statt. Bei einem Gegendruckverha¨ltnis Πst = 48
ist im gesamten unteren Bereich eine deutliche Steigerung des statischen Drucks erkennbar, ebenso ein
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Abb. 6.28: Wanddruckverla¨ufe fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke bei fester Haubenposition und xL = 362 mm
leichter Anstieg u¨ber das gesamte horizontale Proﬁl. Wie auch bei den bereits diskutierten Fa¨llen mit
xL = 300 mm und 330 mm, ist der Druckanstieg nahe den Seitenwa¨nden sta¨rker und in der Mitte bildet
sich eine Druckspitze aus. Die A¨nderungen in den horizontalen Proﬁlen du¨rften auch hier auf die Form der
Stoßstrukturen sowie Wirbelbildung zuru¨ckzufu¨hren sein. Im Gegensatz zu diesen beiden Konﬁgurationen
gibt es beim Pitotdruck jedoch nur eine leichte A¨nderung nahe der unterenWand. Die starken Anstiege dort
vor der sprunghaften A¨nderung der Stro¨mungsstruktur sind allerdings nicht vorhanden. Insgesamt auﬀa¨llig
sind der wa¨hrend des gesamten Versuchs niedrige Pitotdruck, die daraus resultierende niedrige Machzahl
vonMa ≈ 2,4 an der oberen Wand, sowie der deutliche Abfall gegenu¨ber der Mitte des Isolators. Die Werte
sind deutlich niedriger als diejenigen der Referenzkonﬁgurationen (vgl. Abbildungen 6.25 und 6.21). Hier
wa¨re zu erwarten, dass sich durch die weitere Stromab-Verschiebung der Stoßstruktur, bedingt durch die







































Abb. 6.29: Machzahlverla¨ufe fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke fu¨r xL = 362 mm
Bei der starken Steigerung auf einen Gegendruck von Πst = 116 bildet sich auch hier ein Unterschallgebiet
an der Haube aus. Wa¨hrend sich die statische Druckverteilung, sowohl die Wanddru¨cke in der Symmetrie-
ebene als auch die Proﬁle des Druckmessrechens, im Anschluss kaum vera¨ndern und lediglich eine leichte
Abnahme zeigen, ergeben sich beim Pitotdruck noch gro¨ßere A¨nderungen, vor allem u¨ber die Ho¨he des
Isolators. Die Werte im unteren Bereich nehmen stark ab und in der Mitte zu. Dies schla¨gt sich auch
entsprechend in den Machzahlproﬁlen nieder.
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Abb. 6.30: Pitot- und statische Druckproﬁle fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke fu¨r xL = 362 mm
Insgesamt bleibt festzuhalten, dass sich das Leistungsvermo¨gen des Einlaufs bei Verwendung einer selbst-
artenden Konﬁguration nicht entscheidend verschlechtert, wenn alleine die Kompressions- und Totaldruck-
verha¨ltnisse Πst bzw. πt betrachtet werden. Der Betriebsbereich ist gegenu¨ber dem stabilsten Betriebsfall
mit xL = 300 mm jedoch durchaus eingeschra¨nkt. Besonders gegenu¨ber Druckschwankungen infolge von
Verbrennungsinstabilita¨ten wa¨re diese Konﬁguration sehr viel instabiler und das Risiko eines Unstart des
Einlaufs wa¨hrend eines Flugversuches, wie es bereits bei verschiedenen Flugexperimenten in der Vergan-
genheit der Fall war [179, 181], wa¨re deutlich ho¨her. Zudem ist der fu¨r diese Konﬁgurationen deutlich
ho¨here Massenstromverlust durch Spillage zu beachten. Wie in Abschnitt 6.4.1 bereits erwa¨hnt wurde,
sinkt das Massenfangverha¨ltnis MCR aufgrund dessen fu¨r xL = 362 mm und xL = 365 mm um 12 bzw.
13 Prozentpunkte im Vergleich zur Konﬁguration mit xL = 300 mm und immer noch um 8 bzw. 9 Pro-
zentpunkte gegenu¨ber dem Auslegungsfall mit xL = 330 mm. Es wa¨re zu untersuchen, wie stark sich
diese Verringerung des Massenstroms auf die Stabilita¨t und Eﬃzienz der Verbrennung auswirkt und in
welchem Maße sich der Schub, der erzeugt werden ko¨nnte, dadurch verringert und sich schlussendlich der
Gesamtwirkungsgrad des Systems a¨ndert. Man kann davon ausgehen, dass eine derart starke Erho¨hung
des Spillage auch deutliche Einschnitte beim Leistungsvermo¨gen des Gesamtsystems bewirken wu¨rde.
6.5 Untersuchung unterschiedlicher Flugbahnwinkel
Zur vollsta¨ndigen Charakterisierung des Betriebsverhaltens des Einlaufs muss auch der Einﬂuss der Flug-
lage untersucht werden. Von Interesse ist dabei in erster Linie, wie das Leistungsvermo¨gen des Einlaufs
und der Betriebsbereich beeinﬂusst werden und, falls die Messwerte eine sinnvolle Interpretation zulassen,
wie sich das Stro¨mungsfeld in den jeweiligen Fa¨llen a¨ndert. Dazu wurden Anstellwinkel von α = 6°, 3°, -3°
und -6°, sowie Schiebewinkel von β = 3° und 6° verwendet. Diese Winkel sind fu¨r einen Scramjet-Einlauf
verha¨ltnisma¨ßig groß und wu¨rden bei einem stationa¨ren Flug eines Hyperschallﬂugzeuges nicht vorkom-
men. Bei einem parabolischen Flugexperiment ko¨nnen jedoch durchaus große Anstell- oder Schiebewinkel
auftreten, besonders bei einer drallstabilisierten Tra¨gerrakete, wie es bei dem hypothetischen Flugversuch
vorgesehen ist. Hier kann es z.B. passieren, dass das Despin- oder Reorientierungsmano¨ver vor dem
Eintritt in die Atmospha¨re nicht korrekt ausgefu¨hrt wird, wie es z.B. beim ersten SHEFEX-Flug der Fall
war, was starke Taumelbewegungen zur Folge hatte [86, 132]. Fu¨r einen Scramjet-Flugversuch sollte da-
her sichergestellt sein, dass auch bei großen Winkeln noch eine Durchfu¨hrung des Experiments mo¨glich ist.
Die Versuche dazu wurden jeweils mit der Konﬁguration mit maximaler Innenkontraktion (xL = 300 mm)
sowie dem Auslegungsfall (xL = 330 mm) durchgefu¨hrt. Analog zur Untersuchung des Einﬂusses der
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Innenkontraktion im vorherigen Kapitel werden zuna¨chst das Betriebsverhalten im ungedrosselten Fall
und der Betriebsbereich bei Erho¨hung des Gegendrucks diskutiert und anschließend das Stro¨mungsfeld
analysiert.
6.5.1 Anstellwinkelverhalten
Der Windkanal H2K verfu¨gt u¨ber eine hydraulische Verstellvorrichtung fu¨r den Anstellwinkel, mit der
der Winkel wa¨hrend des Versuchs kontinuierlich vera¨ndert werden kann. Diese wurde verwendet, um
das Anstellwinkelverhalten bei den Experimenten auf zwei unterschiedliche Arten zu untersuchen: Zum
einen wurden bei konstantem Anstellwinkel Drosselkurven gefahren, wobei der Winkel bei Kanalstart
stets α = 0° betra¨gt. Direkt nach Kanalstart wird der Einlauf in die gewu¨nschte Winkellage gebracht,
gleichzeitig wird die Haube aus der Startposition in die entsprechende Sollposition gefahren. Sobald die
korrekte Winkellage und Lippenposition erreicht sind, wird mit dem Zufahren der Drossel begonnen.
Außerdem wurden sogenannte
”
alpha-sweeps“ durchgefu¨hrt. Dabei ist die Drosselposition schon vor
dem Versuch auf einen bestimmten Drosselgrad eingestellt und bleibt konstant auf diesem Wert. Nach
Kanalstart wird zuna¨chst die Haube in die gewu¨nschte Lage gefahren und anschließend der Winkel
langsam und kontinuierlich verfahren, von α = 0° auf 6°, dann in entgegengesetzter Richtung bis auf
-6° und wieder zuru¨ck auf 0°. Damit kann untersucht werden, ob das Stro¨mungsfeld bei A¨nderung des
Anstellwinkels auch von Hystereseeﬀekten beeinﬂusst wird.
Wie sich die Stro¨mungsstruktur fu¨r jeden einzelnen Fall entfalten wird, ist schwieriger zu prognostizieren
als im Fall mit α = 0°. Gegenu¨ber den Ausfu¨hrungen in Abschnitt 6.2 ergeben sich einige A¨nderungen.
Wenn die Stro¨mung unter einem Anstellwinkel in den Einlauf eintritt, stellt dies quasi eine Verringerung
bzw. Erho¨hung des Rampenwinkels dar, je nachdem, ob ein positiver oder negativer Anstellwinkel
gema¨ß der Konvention in Abbildung 4.5 anliegt. Dementsprechend vera¨ndern sich auch die Sta¨rke
des Rampenstoßes und dessen Stoßwinkel. Auch die Seitenwandsto¨ße selber werden leicht durch den
Anstellwinkel beeinﬂusst, da die Stro¨mung unter einer anderen Richtung auf die Seitenwa¨nde auftriﬀt.
Diese Eﬀekte wirken sich auf die Ausbildung der Eckenstro¨mung durch die Interaktion von Rampen- und
Seitenwandsto¨ßen aus. Dies hat zur Folge, dass sich auch die zur Wand reﬂektierten Sto¨ße in ihrer Sta¨rke
und Lage vera¨ndern und dadurch auch die Wirbelbildung beeinﬂusst wird. Zudem haben diese Eﬀekte
auch Auswirkungen auf die Bru¨ckensto¨ße zwischen den Rampen- und den Seitenwandsto¨ßen, wodurch
sich die Form der gesamten Stoßstruktur im externen Bereich a¨ndert.
Aufgrund dieser A¨nderungen der externen Stro¨mung wird die Unterscheidung der Stro¨mungsstruktur
nach den zwei Fa¨llen mit xL ≥ 330 mm und xL < 300 mm hinfa¨llig, zumal diese vera¨nderte Form der
Stoßstruktur durch die V-fo¨rmige Schneide der Haube nicht mehr so gut angena¨hert werden kann. Dies
wiederum kann bedeuten, dass der Stoß in manchen Bereichen unter die Haube geht und dort mit der
Grenzschicht interagiert, in anderen jedoch nicht, wo sich die Grenzschicht dann
”
normal“ ausbildet.
Dadurch kann die Stro¨mungsstruktur nochmals deutlich komplexer werden. Auch im internen Bereich
des Einlaufs sind deutliche Einﬂu¨sse durch den Anstellwinkel zu erwarten. Die vera¨nderten Stoßlagen
und -sta¨rken machen sich dort ebenfalls durch Vera¨nderungen bei den Stoß-Grenzschicht-Interaktionen
und dem Ablo¨severhalten bemerkbar. Auch das Transitionsverhalten und allgemein die Dicke der
Grenzschichten ist vom Anstellwinkel abha¨ngig. Daru¨ber hinaus ist es durchaus mo¨glich, dass sich
dreidimensionale Eﬀekte durch die vera¨nderten Interaktionen der externen Sto¨ße sta¨rker bemerkbar
machen, wenn ein Anstellwinkel vorhanden ist, auch wenn der symmetrische Charakter der Stro¨mung
dadurch nicht beeinﬂusst wird. All diese Auswirkungen haben auch starken Einﬂuss auf die Wa¨rmelasten
im Einlauf. Dies wird in Abschnitt 6.7 betrachtet.
Bei positivem Anstellwinkel und dem dadurch ﬂacheren Rampenwinkel ist zu erwarten, dass der
Rampenstoß fu¨r beide Lippenpositionen von der Haube eingefangen wird. Der Stoß ist jedoch schwa¨cher,
vor allem fu¨r α = 6°, so dass die durch die Stoß-Grenzschicht-Interaktion verursachte Ablo¨sung auf der
Oberﬂa¨che der Lippe nur sehr geringe Ausmaße haben du¨rfte. Es entsteht jedoch eine Struktur aus zwei
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Sto¨ßen, da sich zusa¨tzlich zu dem unter die Haube gehenden Rampenstoß auch ein Lippenstoß bildet,
weil in dem Bereich, in dem freie Anstro¨mung direkt auf die Lippenoberﬂa¨che triﬀt, die Stro¨mung nicht
parallel zur Oberﬂa¨che ist, sondern unter dem Anstellwinkel auf diese triﬀt. Dieser Stoß ist sta¨rker als die
Lippenstoßstruktur bei α = 0°, da in dem Bereich u¨ber dem Rampenstoß die freie Anstro¨mung auf die
Lippe triﬀt. Zudem ist die Vorstoß-Machzahl in dem Bereich hinter dem Rampenstoß ho¨her als bei α = 0°.
Deshalb ist davon auszugehen, dass dieser Stoß bei seinen Interaktionen mit den Grenzschichten auf der
Rampen- und Haubenoberﬂa¨che gro¨ßere Ablo¨segebiete induzieren wird als im Fall ohne Anstellwinkel.
Durch die schwa¨chere Interaktion von Rampen- und Seitenwandsto¨ßen ist außerdem mit einer Abschwa¨-
chung der Wirbelbildung zu rechnen. Insgesamt ist bei positivem Anstellwinkel zu erwarten, dass durch
den schwa¨cheren Rampenstoß und die insgesamt geringere Umlenkung das statische Druckverha¨ltnis
niedriger liegt, ebenso wie der Massenﬂuss, da durch den Anstellwinkel der Fangquerschnitt, also die in
Stro¨mungsrichtung projizierte Stirnﬂa¨che des Einlaufs, verringert wird.
Die gro¨ßtenteils umgekehrten Eﬀekte sind bei negativem Anstellwinkel zu erwarten. Der eﬀektive Ram-
penwinkel nimmt zu und folglich ist der Rampenstoß sta¨rker und steiler, weshalb es mo¨glich ist, dass dieser
auch bei xL = 300 mm nicht unter die Haube geht oder nur in den a¨ußeren Bereich der Lippe, da die Stoß-
struktur zur Symmetrieebene hin stumpfer zulaufen du¨rfte. Besonders fu¨r α = 6° wa¨re es aber vermutlich
von Vorteil, wenn die externe Stoßstruktur nicht unter die Haube geht, da die Ablo¨sung, die ansonsten an
der Lippe induziert wu¨rde, durch die ho¨here Stoßsta¨rke auch deutlich gro¨ßeres Ausmaß haben du¨rfte und
unter Umsta¨nden sogar zur Blockade der Einlaufstro¨mung fu¨hren ko¨nnte. Gleichzeitig liegt die Machzahl
auf der externen Rampe hinter dem Rampenstoß deutlich niedriger als bei α = 0°. Daher nimmt auch
der Winkel des Lippenstoßes ab, und die gesamten Stoßstrukturen im internen Stro¨mungskanal werden
steiler und schieben sich zusammen. Die Sto¨ße sind dort jedoch schwa¨cher und es ist weniger Ablo¨sung
zu erwarten, besonders dann, wenn der Rampenstoß nicht unter die Haube geht. Dennoch ist wegen der
ho¨heren Stoßsta¨rken und auch der gro¨ßeren Gesamtumlenkung bei negativem Anstellwinkel mit einem
deutlich ho¨heren statischen Druckverha¨ltnis zu rechnen. Da der Fangquerschnitt ebenfalls ansteigt, vor
allem, weil der oﬀene Bereich u¨ber der externen Rampe dann auch als Einstro¨mﬂa¨che dient, steigt auch
der Massenﬂuss an. Hinsichtlich der Wirbelbildung kann man davon ausgehen, dass diese bei negativem
Anstellwinkel zunimmt, da bei der Interaktion der Seitenwandsto¨ße mit dem sta¨rkeren Rampenstoß ho¨here
Druckgradienten auftreten werden.
Leistungsvermo¨gen im ungedrosselten Betriebsfall
Die im einleitenden Abschnitt beschriebenen Erwartungen an die Auswirkungen durch den Anstellwinkel
trafen im Versuchsbetrieb auch weitestgehend zu. Dies belegen die beiden Graphiken in Abbildung 6.31,
welche die Performance-Parameter fu¨r unterschiedliche Anstellwinkel fu¨r die beiden verwendeten Konﬁ-
gurationen im ungedrosselten Fall zeigen, ebenso wie Tabelle 6.3.
xL, mm α, ° MCR πt Πst ηke
330
6 0,47 0,34 23,6 0,96
3 0,67 0,46 30,5 0,98
0 0,93 0,46 37,7 0,98
-3 1,00 0,34 46,6 0,96
-6 1,04 0,28 71,1 0,96
300
6 0,51 0,33 24,9 0,96
3 0,71 0,40 33,7 0,97
0 0,97 0,47 38,3 0,98
-3 0,93 0,31 57,1 0,96
-6 1,09 0,28 79,7 0,96
Tab. 6.3: U¨bersicht u¨ber die Leistungsparameter fu¨r die Variation des Anstellwinkels im Bereich 6° ≥ α ≥ −6°
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Abb. 6.31: Vergleich der Leistungsparameter fu¨r den ungedrosselten Betriebsfall fu¨r die Variation des
Anstellwinkels fu¨r die Konﬁgurationen mit xL = 330 und 300 mm
Die Werte fu¨r
”
α konstant“ wurden aus den Drosselkurven mit konstantem Anstellwinkel u¨ber den
Bereich gemittelt, in dem sich der Gegendruck noch nicht bemerkbar macht, welcher fu¨r jede Konﬁgu-
ration in Abbildung 6.32 zu erkennen ist. Diese Werte sind auch in Tabelle 6.3 aufgelistet. Die Werte
fu¨r das Massenfangverha¨ltnis stellen analog zum Vorgehen in Abschnitt 6.4.1 Messungen bei starker
Drosselung dar. Da als Referenzmassenstrom m˙0 stets der Massenstrom ohne Anliegen von Anstell- oder
Schiebewinkel verwendet wird, sich bei negativem Anstellwinkel der Fangquerschnitt jedoch vergro¨ßert,
sind Massenfangverha¨ltnisse von MCR > 1 mo¨glich. Bei
”
α verfahren“ werden die oben beschriebenen
”
alpha-sweeps“ dargestellt.
Der Anstellwinkel hat signiﬁkante Auswirkungen auf den Betrieb des Einlaufs im ungedrosselten Fall,
wobei die Tendenzen den Erwartungen entsprechen. Beim Auslegungsfall xL = 330 mm nimmt das
Druckverha¨ltnis Πst bei positivem Anstellwinkel deutlich ab, um etwa 19% fu¨r α = 3° und 37% fu¨r
α = 6°. U¨bertragen auf den Flugfall ist vor allem letzterer Fall als a¨ußerst kritisch zu betrachten, da es
hier sehr zweifelhaft ist, ob die Kompression zum Erhalt der U¨berschallverbrennung noch ausreichend
sein wird. Auch die starke Reduktion des Massenstroms, der sich fu¨r α = 6° praktisch halbiert, ist sehr
kritisch. Im Fall maximaler Innenkontraktion sind die Auswirkungen etwas geringer, jedoch trotzdem sehr
stark, besonders fu¨r α = 6°. Die Reduktionen des Druckverha¨ltnisses Πst betragen 12% fu¨r α = 3° und
35% fu¨r α = 6°. Auch beim Massenstrom sind die Verluste nur leicht geringer als fu¨r xL = 330 mm. Das
Totaldruckverha¨ltnis bleibt fu¨r xL = 330 mm und α = 3° etwa konstant, ansonsten ergeben sich deutlich
ho¨here Totaldruckverluste. Dies ist darauf zuru¨ckzufu¨hren, dass die Rampensto¨ße zwar schwa¨cher und
die Totaldruckverluste zuna¨chst geringer sind. Aufgrund der daraus resultierenden ho¨heren Machzahlen
vor dem Lippenstoß bzw. den u¨brigen Stoßstrukturen im Isolator ergeben sich dort allerdings ho¨here
Verluste, die insgesamt zu niedrigeren Totaldruckverha¨ltnissen fu¨hren. Fu¨r α = 3° und xL = 300 mm liegt
dieses um etwa 12%, fu¨r α = 6° fu¨r beide Konﬁgurationen um etwa 26% niedriger.
Negative Anstellwinkel bewirken erwartungsgema¨ß eine starke Erho¨hung des Druck- und der Massenfang-
verha¨ltnisse. Die Steigerung von Πst betra¨gt 49% fu¨r xL = 300 mm und α = −3°, bei α = −6° wird das
Druckverha¨ltnis mit einer Steigerung von 109% mehr als verdoppelt. Beim Auslegungsfall mit xL = 330 mm
sind die Steigerungen mit 89% fu¨r α = −6°; 24% fu¨r α = −3° zwar etwas moderater, aber immer noch
enorm. Auf das Massenfangverha¨ltnis hat der negative Anstellwinkel deutlich geringere Auswirkungen als
der positive. Die maximale Steigerung hierbei liegt bei 12%. Das Totaldruckverha¨ltnis ist bei negativem
Anstellwinkel jedoch sehr viel sta¨rker von diesem abha¨ngig und wird um bis zu 40% gemindert.
154
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Bei allen getesteten Anstellwinkeln ergeben sich deutlich gro¨ßere Diﬀerenzen zwischen den beiden unter-
suchten Lippenpositionen als beim stationa¨ren, geraden Flugfall, wobei sich diese bei den verschiedenen
Gro¨ßen auch unterschiedlich stark ausgepra¨gt darstellen. Diese Unterschiede werden besonders gut in
der Darstellung der Drosselkurven von Πst und πt in den Abbildungen 6.32(a) und (b) sowie von MCR
in Graphik 6.33 illustriert. Wa¨hrend sich beim Totaldruckru¨ckgewinn deutliche Abweichung fu¨r α ± 3°
ergeben, ist das Niveau fu¨r α±6° gleich. Anders ist es beim statischen Druckverha¨ltnis, wo beide negative
Anstellwinkel deutliche Diskrepanzen oﬀenbaren, es bei positivem α jedoch nur leichte Abweichungen gibt.
Beim Massenfangverha¨ltnis ergibt sich fu¨r alle Winkel ein deutlicher Einﬂuss der Lippenposition, welcher
jedoch jeweils in der gleichen Gro¨ßenordnung liegt wie der zwischen den beiden Referenzkonﬁgurationen.
Auch die Hysterese-Eﬀekte machen sich bei den verschiedenen Gro¨ßen unterschiedlich stark bemerkbar.
Die aus Hysterese resultierenden Abweichungen entsprechen der Diﬀerenz zwischen den beiden A¨sten
der durchgezogenen Linien in den Diagrammen der Leistungsparameter 6.31(a) und 6.31(b). Beim
Verstellen des Einlaufs aus der Nullstellung auf zuna¨chst α = 6° sinkt das statische Druckverha¨ltnis
kontinuierlich ab, und liegt niedriger als beim anschließenden Zuru¨ckfahren, bzw. weiterer Verstellung
bis zu α = −6°, wo sich ein stetiger Anstieg ergibt. Auf diesem Weg liegt das Druckniveau dann
deutlich ho¨her als beim Zuru¨ckfahren von α = −6° in die Nulllage. Die Diskrepanz liegt bei beiden
Lippenpositionen in der gleichen Gro¨ßenordnung. Anders herum verla¨uft es beim Totaldruckru¨ckgewinn:
Hier sind die Abweichungen zum einen deutlich geringer und schwanken zum anderen auch hin und
her. Es wechselt mehrmals, welcher Ast den gro¨ßeren Wert ergibt. Klare Aussagen lassen sich dazu fu¨r
beide Konﬁgurationen folglich nicht treﬀen. Beim Wirkungsgrad der kinetischen Energie ηke sind die
Abweichungen fu¨r beide Konﬁgurationen vernachla¨ssigbar klein. Fu¨r das Massenfangverha¨ltnis war die
Untersuchung von Hysterese-Eﬀekten nicht mo¨glich, da keine alpha-sweeps mit der fu¨r eine verla¨ssliche
Massenstrombestimmung no¨tigen Drosselung durchgefu¨hrt werden konnten.
Zusa¨tzlich zum Vergleich der beiden A¨ste ist auch derjenige mit den gemittelten Werten aus den Drossel-
kurven wichtig. Dabei zeigen sich allgemein relativ gute U¨bereinstimmungen. Starke Abweichungen gibt
es dabei vor allem von dem Fall ohne Anstellwinkel. Hier liegt bei beiden Konﬁgurationen der Totaldruck-
ru¨ckgewinn bei der Drosselkurve deutlich ho¨her als beim alpha-sweep. Dies ist u¨berraschend, da Hysterese
an diesem Punkt eigentlich nicht zu erwarten ist. Die Messwerte lassen jedoch keine Aussagen zur Ursache
fu¨r diese Abweichungen zu. Da diese Abweichung allerdings bei beiden Lippenpositionen vorhanden ist
und es bei den Windkanalversuchen insgesamt eine sehr gute Wiederholbarkeit gibt, wird ein Messfehler
als Ursache jedoch ausgeschlossen. Ein mo¨glicher Faktor ist dabei auch die Verfahrgeschwindigkeit. Deren
Einﬂuss wurde jedoch nicht untersucht.
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(b) Totaldruckverha¨ltnis πt
Abb. 6.32: Statische Druckverha¨ltnis (oben) und Totaldru¨ckru¨ckgewinn fu¨r verschiedene Anstellwinkel fu¨r die
Lippenpositionen xL = 330 und 300 mm
155
6 Ergebnisse der Untersuchungen mit dem 3D-Einlauf GK-3D
Neben dem statischen Druckniveau im ungedrosselten Fall werden auch die maximalen Druckverha¨ltnisse,
bei denen der Einlauf noch arbeiten kann, vom Anstellwinkel stark beeinﬂusst, außer im Fall von α = 3°.
Hier liegen die maximalen Druckverha¨ltnisse mit Πst ≈ 177 fu¨r xL = 300 mm und Πst ≈ 122 fu¨r
xL = 330 mm in etwa auf dem gleichen Level wie fu¨r α = 0°. In beiden Fa¨llen werden die maximalen
Druckwerte jedoch bereits bei deutlich geringerer Drosselung von Δ = 0,15 bzw. Δ = 0,155 erreicht.
Der Beginn des Druckanstiegs liegt jedoch weiterhin beim gleichen Drosselgrad von Δ = 0,19 und
verla¨uft zuna¨chst stetig und a¨hnlich stark. Auch hier sind sprungartige Anstiege erkennbar, allerdings
folgt darauf stets eine weitere kra¨ftige Steigerung. Ein Verweilen auf einem bestimmten Druckniveau
ist nicht erkennbar. So wird das maximale Druckverha¨ltnis jeweils nur fu¨r sehr kurze Zeit erreicht.
Inwiefern an diesem Punkt noch stationa¨rer Betrieb vorliegt, la¨sst sich aus den vorliegenden Messwerten
nicht zweifelsfrei ermitteln. Anzeichen fu¨r Einlaufbrummen sind jedoch nicht gegeben. Insbesondere das
Massenfangverha¨ltnis, dargestellt in Abbildung 6.33, zeigt fu¨r keine Konﬁguration und keinen Winkel
vorzeitige Instabilita¨ten oder Oszillationen in der Stro¨mung an.

























Abb. 6.33: Verlauf des Massenfanverha¨ltnisses MCR u¨ber dem Drosselgrad fu¨r unterschiedliche Anstellwinkel
Fu¨r α = 6° ergibt sich fu¨r beide Konﬁgurationen ein starker Abfall des maximalen Druckniveaus auf
Πst ≈ 85 fu¨r xL = 330 mm und Πst ≈ 115 fu¨r xL = 300 mm. Hier beginnt der Druckanstieg erst spa¨ter
und steigt schwa¨cher an als bei den u¨brigen Fa¨llen. Die Verla¨ufe sind zudem stetiger, die erkennbaren
Spru¨nge weniger stark ausgepra¨gt.
Vo¨llig anders sieht es bei positivem Anstellwinkel aus. Hier verschiebt sich der Punkt, bei dem der
Druckanstieg beginnt, zu einem ho¨heren Drosselgrad von Δ ≈ 0,195, außer bei α = −6° und xL = 300 mm,
wo dieser Punkt bei Δ = 0,185 und somit niedriger als bei Fa¨llen ohne oder mit positivem Anstellwinkel
liegt. Bei allen Versuchen mit negativem Anstellwinkel zeigt sich zuna¨chst ebenfalls ein gema¨chlicher
und a¨hnlich verlaufender Anstieg, auf die an bestimmten Drosselgraden, Δ = 0,168 fu¨r α = −6° und
Δ = 0,16 fu¨r α = −3°, enorme Spru¨nge im Druckniveau folgen. Im Anschluss daran sinkt der Druck
jedoch wieder ab, und außer bei α = −6° und xL = 300 mm, wo der Druck nach einem Abfall auf ein
noch ho¨heres Niveau ansteigt, verharrt der Druck mit einigen Schwankungen auf einem etwas niedrigeren
Niveau als dem Maximalwert. Das Blockieren der Stro¨mung erfolgte bei allen Versuchen mit negativem
Anstellwinkel im Bereich von Δ = 0,145 bis 0,142, und damit bei a¨hnlichen Werten wie im Referenzfall
mit maximaler Innenkontraktion.
Auch wenn die statischen Druckverha¨ltnisse wie auch die Totaldruckverha¨ltnisse teilweise ziemlich starke
Schwankungen zeigen, so gab es in keinem der Fa¨lle eindeutige Hinweise auf Einlaufbrummen. Wie Abbil-
dung 6.33 zeigt, sinkt der Massenstrom fu¨r keine der Konﬁgurationen vor dem Totaldruck- oder statischen
Druckverha¨ltnis plo¨tzlich ab. Lediglich im Fall von α = 3° und 6° fu¨r die Konﬁguration mit xL = 300 mm
sind moderate Ru¨ckga¨nge erkennbar. Diese sind jedoch nicht sehr pra¨gnant, und die Ursache la¨sst sich
aus den Messwerten nicht bestimmen.
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Stro¨mungsfeld ohne Gegendruck
Die Schattenaufnahmen fu¨r die verschiedenen Anstellwinkel und Lippenpositionen in den Abbildungen
6.34(a) bis 6.34(j) zeigen zusammen mit den Wanddruckverteilungen in den Bildern 6.35 und 6.36, wie
sich die Stro¨mungstopologie in der Symmetrieebene im ungedrosselten Fall a¨ndert, getrennt fu¨r die
beiden unterschiedlichen Konﬁguration. Die Bilder 6.37 und 6.38 zeigen die dazugeho¨rigen Druck- und
Machzahlproﬁle des Druckmessrechens.
Der Einﬂuss des Anstellwinkels ist bereits im externen Bereich deutlich erkennbar, wo der Druck gema¨ß
dem Winkel ansteigt oder abfa¨llt. Der Punkt des Druckanstiegs im Halsbereich durch den Lippenstoß
oder, je nach Konﬁguration, den reﬂektierten Rampenstoß wandert fu¨r alle Konﬁgurationen stromauf.
Im Falle positiven Anstellwinkels und xL = 300 mm triﬀt der Rampenstoß erst weiter stromab bei etwa
x = 0,445 m am 2. Druckmesspunkt auf die Haube, wie die kleine Spitze des Druckniveaus an dieser
Stelle zeigt. Vermutlich wird auch im Fall xL = 330 mm der Rampenstoß aufgrund des niedrigeren
Stoßwinkels von der Haube geschluckt, wobei dies von den Messwerten nicht wiedergegeben wird (der
Stoß triﬀt vermutlich bereits vor dem ersten Druckmesspunkt auf die Haube, was dadurch gestu¨tzt
wird, dass die Druckwerte dieser Messstelle auf etwa dem gleichen Niveau liegen, wie diejenigen der 2.
Druckbohrung im Fall xL = 300 mm). Aufgrund des Anstellwinkels ergibt sich jedoch auch dann, wenn
der Rampenstoß unter die Haube geht, ein Lippenstoß, da die Haube in diesem Fall nicht parallel zur
Anstro¨mung ausgerichtet ist. Aus diesem resultiert dann auch der fru¨here Beginn des Druckanstiegs in
diesen Fa¨llen.
Allgemein zeigen die Wanddruckverla¨ufe fu¨r positive Anstellwinkel stetige Verla¨ufe mit lediglich gradu-
ellen A¨nderungen, aber fast keine starken Spru¨nge der Druckwerte, wie sie bei den Konﬁgurationen mit
negativem oder ohne Anstellwinkel zu beobachten sind. Der Grund hierfu¨r liegt in den bei positivem
α schwa¨cheren Sto¨ßen und dadurch auch schwa¨cheren Stoß-Grenzschicht-Interaktionen. Da auch dann,
wenn der Rampenstoß von der Haube geschluckt wird, ein Lippenstoß entsteht, treﬀen im Halsbereich
zwei Sto¨ße auf die Rampe, die jedoch beide relativ schwach sind und somit den recht stetigen und
u¨ber einen breiten Bereich verschmierten Druckanstieg u¨ber dieses Interaktionsgebiet erzeugen. Dies
ist besonders fu¨r α = 6° sehr stark ausgepra¨gt. In der Folge gibt es zudem eine weitere Stoßstruktur
im Isolator. Auch die u¨brigen Druckanstiege durch die Stoßstrukturen im Isolator fallen relativ gering
aus, vor allem auch diejenigen, die durch den vom Beginn des festen Teils der Haube induzierten Stoß
sowohl auf der Hauben- wie auch auf der Rampenseite verursacht werden. Dies liegt jedoch auch am von
vornherein niedrigeren Druckniveau, wodurch bedingt ist, dass der Druckanstieg zwar relativ gleich, im
absoluten Vergleich mit anderen Konﬁgurationen mit ho¨herem Druckniveau jedoch sehr schwach ausfa¨llt.
Im hinteren Bereich des Isolators, wo der vom festen Teil der Haube induzierte Stoß auf die Rampe triﬀt,
ergibt sich bei positivem α eine Verschiebung des Interaktionsgebiets auf der Rampe stromab. Durch die
schwa¨cheren Sto¨ße, besonders den Rampenstoß, sind die Machzahlen im Einlauf in weiten Bereichen der
internen Einlaufstro¨mung gro¨ßer (wie auch die Machzahlverteilung in Diagramm 6.38 belegt). Folglich sind
auch die Vorstoßmachzahlen ho¨her, die Stoßwinkel geringer und die Punkte, an denen die Sto¨ße mit den
Wa¨nden agieren, verschieben sich stromab. An der oberen Wand markiert der Druckanstieg den Bereich,
an dem der von der Rampe reﬂektierte Lippenstoß wieder auf die Haube triﬀt. Dieses Interaktionsgebiet
verschiebt sich im Gegensatz zu dem auf der Rampe stromauf. Die Lage wird zwar auch von der Lip-
penposition beeinﬂusst, jedoch wirkt sich diese bei allen Anstellwinkeln gleich aus, da die Verschiebung
genau der Diﬀerenz der beiden Lippenpositionen entspricht. Der Unterschied zu α = 0° resultiert jedoch
daraus, dass der Stoßwinkel des Lippenstoßes, der sich, wie beschrieben, durch das Auftreﬀen der freien
Anstro¨mung auf die angestellte Haube ergibt, direkt vom Anstellwinkel abha¨ngig ist. Daher verschieben
sich diese Punkte bei positivem Anstellwinkel stromauf. Die Verschiebungen dieser Stoßstrukturen sind
auch in den Schattenaufnahmen mit positivem α in den Bildern 6.34(a) bis 6.34(d) im Vergleich zu den
Fa¨llen ohne Anstellwinkel (Bilder 6.34(e) und 6.34(f)) nachvollziehbar.
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(j) α = −6°, xL = 300 mm
Abb. 6.34: Schattenaufnahmen fu¨r unterschiedliche Anstellwinkel fu¨r die Lippenpositionen xL = 300 mm und
330 mm ohne Gegendruck
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Abb. 6.36: Wanddruckverla¨ufe fu¨r unterschiedliche Anstellwinkel fu¨r die Konﬁguration mit maximaler
Innenverdichtung (xL = 300 mm)
Auch fu¨r alle negativen Anstellwinkel wandert dieser Punkt stromauf. Hier ist es so, dass aufgrund des
um den Anstellwinkel erho¨hten Rampenwinkels auch der Rampenstoß entsprechend steiler und sta¨rker
wird. Es wird davon ausgegangen, dass der Rampenstoß fu¨r alle negativen Anstellwinkel an der Haube
vorbeigeht, auch fu¨r xL = 300 mm. Dies kann aus dem niedrigeren Druckwert am ersten Druckmesspunkt
der Lippe im Vergleich zu α = 0° geschlossen werden. Durch die sta¨rkeren Rampensto¨ße ist bei negativem
Anstellwinkel allgemein das Niveau der Machzahlen im Einlauf niedriger. Dadurch ergeben sich ho¨here
Stoßwinkel, die wiederum die Stromauf-Verschiebung der Stoßstrukturen verursachen, wie es auch der
Vergleich der Machzahlproﬁle in Abbildung 6.38 widerspiegelt.
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Das geht soweit, dass fu¨r α = −6° bei beiden Konﬁgurationen die Stoßstrukturen, die sich durch den
inneren Stro¨mungskanal fortpﬂanzen, also der Lippenstoß sowie der vom Beginn des festen Teils der
Haube induzierte Stoß, je ein weiteres Mal mit der oberen bzw. unteren Wand interagieren, bevor sie
den Isolator verlassen. Die starken Peaks der Druckverla¨ufe an den hintersten Druckmesspunkten zeigen
dies. Auch bei α = −3° und xL = 300 mm ist dies der Fall, jedoch nur fu¨r den Lippenstoß, welcher ein
weiteres Mal auf die Rampenoberﬂa¨che triﬀt. In den dazugeho¨rigen Schattenaufnahmen in den Bildern
6.34(h), 6.34(i) und 6.34(j) kann man diese weiteren Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen erkennen. Aber
auch fu¨r den Fall α = −3° und xL = 330 mm zeigt die Schattenaufnahme in Abbildung 6.34(g), wie die
Stoßstrukturen sich durch den steileren Rampenwinkel zusammenschieben und stromauf bewegen, und

















































xL = 330 mm, ? = 0°
xL = 300 mm, ? = 0°
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Abb. 6.37: Pitot- und statische Druckproﬁle des Druckmessrechens fu¨r unterschiedliche Anstellwinkel
Durch den Einﬂuss des Anstellwinkels ergibt sich das Bild, dass u¨ber den Isolatorquerschnitt sowohl das
Niveau der statischen Dru¨cke, als auch der Pitotdru¨cke fu¨r positive Werte von α sinkt und fu¨r negative
Winkel steigt. Dies ist in Graphik 6.37 zu sehen. Gleiches ist folglich fu¨r das Niveau der Machzahlen im
Diagramm 6.38 zu beobachten. Dabei sind die Entwicklungen in verschiedenen Bereichen des Isolators
jedoch stark unterschiedlich.
Zu den Seitenwa¨nden hin wurde fu¨r den Fall mit α = 0° ein starker Abfall des Pitotdrucks, und daraus
resultierend der Machzahl in diesen Bereichen, beobachtet, der auch fu¨r kleine Anstellwinkel, d.h.
α = ±3° noch vorhanden ist, wie die Abbildungen 6.37 und 6.38 zeigen. In den Fa¨llen mit α = +6°
und -6° verschwindet dieser jedoch. Vielmehr ist sogar ein leichter Anstieg des Pitotdrucks und der
Machzahl direkt an der Seitenwand gegenu¨ber den na¨chstliegenden Messstellen erkennbar. Fu¨r α = −6°
und xL = 330 mm ist dieser Anstieg sogar recht deutlich. Dies du¨rfte in erster Linie im Einﬂuss des
Anstellwinkels auf die Form der Stoßstrukturen begru¨ndet liegen, so dass diese ebener sind und damit
eine gleichma¨ßigere Druckverteilung u¨ber die Isolatorbreite erzeugen. Bei diesem Fall entwickeln sich im
horizontalen Proﬁl des statischen Drucks zwei Niveaus mit praktisch konstanten Werten. Eines umfasst
das mittlere Drittel des Isolators und hat einen sehr hohen Druck, in den a¨ußeren Dritteln liegt der
statische Druck um etwa 25% niedriger. Bei xL = 300 mm sind die Schwankungen in den horizontalen
Druckproﬁlen deutlich geringer, wodurch sich eine ziemlich homogene Machzahlverteilung u¨ber die
Isolatorbreite ausbildet.
U¨ber die Ho¨he des Isolators liegt der statische Druck fu¨r α = −6° bedeutend ho¨her als fu¨r alle anderen
Winkel. Wie die Wanddruckverla¨ufe in Abbildung 6.35 bzw. 6.36 zeigen, werden die Stoßstrukturen im
Isolator derart zusammengeschoben, dass sich auf der Hauben- und Rampenoberﬂa¨che jeweils ein weiteres
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Interaktionsgebiet der beiden internen Stoßstrukturen ergibt. Dadurch wird die letzte Druckerho¨hung
durch diese Sto¨ße auch jeweils vom gesamten Druckmessrechen erfasst, wa¨hrend dies bei den anderen
Fa¨llen nur fu¨r einen Teil des Rechens der Fall ist. Durch diese Sto¨ße sinkt natu¨rlich auch die Machzahl,
was sich dadurch auswirkt, dass der Pitotdruck aufgrund der niedrigeren Stro¨mungsgeschwindigkeiten
hinter den Sto¨ßen nicht in gleichem Maße ansteigt, woraus dann wiederum die niedrigeren Machzahlen
bei der Auswertung resultieren.
Fu¨r xL = 300 mm sinkt der Pitotdruck nahe den oberen und unteren Wa¨nden ab, wa¨hrend gleichzeitig
der statische Druck kra¨ftig steigt. In der Mitte und dem Bereich knapp daru¨ber ist es jedoch umgekehrt,
der Pitotdruck hat dort sein Maximum und der statische Druck ein Minimum. Dadurch ergibt sich das
vertikale Machzahlproﬁl mit relativ hoher Machzahl in der Mitte und dem Bereich daru¨ber (auch wenn
diese Werte immer noch niedriger sind als die Machzahlen fu¨r alle anderen Winkel) und sehr tiefen Werten
direkt an den oberen und unteren Wa¨nden. Fu¨r xL = 330 mm sind die Verla¨ufe a¨hnlich, aber deutlich
gema¨ßigter.
xL = 330 mm, ? = 0°
xL = 300 mm, ? = 0°
xL = 330 mm, ? = 3°
xL = 300 mm, ? = 3°
xL = 330 mm, ? = 6°
xL = 300 mm, ? = 6°
xL = 330 mm, ? = ?3°
xL = 300 mm, ? = ?3°
xL = 330 mm, ? = ?6°
































Abb. 6.38: Horizontale (oben) und vertikale (unten) Machzahlproﬁle fu¨r unterschiedliche Anstellwinkel
Bei α = −3° ergeben sich besonders im horizontalen Proﬁl starke Diﬀerenzen zwischen den beiden
Lippenpositionen xL = 330 mm und 300 mm. Sowohl der Pitot- wie auch der statische Druck liegen
fu¨r die zweite Konﬁguration deutlich ho¨her, jedoch derart, dass sich fu¨r diesen Fall deutlich geringere
Machzahlen ergeben. Dies ist vermutlich darauf zuru¨ckzufu¨hren, dass die Stoßstruktur des Lippenstoßes
durch die unterschiedliche Lippenposition derart verschoben wird, dass der Stoß die Mitte des Isolators,
wo sich der horizontale Balken des Druckmessrechens beﬁndet, fu¨r xL = 300 mm stromauf, aber fu¨r
xL = 330 mm erst hinter diesem passiert, und somit nur bei xL = 300 mm erfasst wird. Dies wird auch
durch die vertikale Druck- bzw. Machzahlverteilung gestu¨tzt. Der statische Druck im unteren Bereich
liegt fu¨r xL = 300 mm aufgrund des Stoßes deutlich ho¨her und die Machzahl niedriger.
Bei positivem Anstellwinkel, besonders bei α = 6°, sehen die Druckproﬁle allgemein sehr viel gleichma¨ßiger
aus, was darauf zuru¨ckzufu¨hren ist, dass die Induktion von Wirbeln schwa¨cher ausfa¨llt und sich bei der
Lippen-Stoßstruktur mit zwei Sto¨ßen anscheinend eine ebenere Stoßfront einstellt. Zu beachten ist jedoch,
dass die stetig erscheinenden Verla¨ufe auch durch die verwendeten Skalen bedingt sind, aber durchaus
Schwankungen vorhanden sind, deren relative Ausmaße a¨hnliche Gro¨ßenordnungen wie bei den anderen
Winkeln erreichen. Dies wird bei der horizontalen Machzahlverteilung fu¨r xL = 330 mm und α = 6°
deutlich: Hier ergeben sich deutliche Spru¨nge bei den Machzahlen, obwohl die dazugeho¨rigen Druckproﬁle
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nur graduelle und leichte A¨nderungen zeigen. Besonders in der Mitte entsteht aus gering erscheinenden
Drucka¨nderungen ein deutlicher Sprung in der Machzahl. Dabei ist es so, dass sich jeweils die Vera¨nderun-
gen von Pitot- und statischem Druck so summieren, dass ein deutlich gro¨ßerer Einﬂuss auf die Machzahl
verursacht wird als die Druckverla¨ufe vermuten lassen wu¨rden. Auch im vertikalen Machzahlproﬁl ergibt
sich in der Mitte eine ausgepra¨gt Spitze mit hoher Machzahl, wa¨hrend die Druckverla¨ufe stetig und frei
von starken Schwankungen sind. Da aber die Machzahl aus dem Verha¨ltnis pPitotpst bestimmt wird, ergeben
sich gro¨ßere A¨nderungen bei der Machzahl, wenn gleichzeitig der Pitotdruck steigt und der statische Druck
sinkt, wie es hier in der Mitte des Isolators im Vergleich zu den oberen und unteren Bereichen der Fall
ist, oder umgekehrt. Fu¨r xL = 300 mm ist dies beim horizontalen Proﬁl a¨hnlich, jedoch weniger stark
ausgepra¨gt. U¨ber die Ho¨he des Isolators ergeben sich hier sta¨rkere Schwankungen, die vermutlich von der











130 Querschnitt 1 bei x = 500 mm
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Querschnitt 2 bei x = 590 mm
xL = 330 mm, ? = 0°
xL = 300 mm, ? = 0°
xL = 330 mm, ? = 3°
xL = 300 mm, ? = 3°
xL = 330 mm, ? = 6°
xL = 300 mm, ? = 6°
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xL = 330 mm, ? = ?6°
xL = 300 mm, ? = ?6°
Abb. 6.39: Wanddru¨cke in den radial verteilten Querschnitten bei x = 500 mm und 590 mm fu¨r unterschiedliche
Anstellwinkel
Graphik 6.39 stellt die radialen Druckerverla¨ufe in den beiden Querschnitten Q1 bei x = 500 mm und
Q2 bei x = 590 mm dar. Auch hier zeigen sich die bereits beobachteten Entwicklungen, dass der Druck
fu¨r positiven Anstellwinkel abfa¨llt und fu¨r negative Winkel steigt. Das Niveau im ersten Querschnitt liegt
durchgehend niedriger als im zweiten. Sowohl in den oberen wie auch unteren Ecken liegen die Dru¨cke
ho¨her als in der Mitte der Seitenwand. Dies gilt fu¨r beide Querschnitte und alle getesteten Konﬁgurationen,
mit der Ausnahme des Falls α = 6° und xL = 300 mm, bei dem der Druck in der oberen Ecke in
beiden Querschnitten jeweils niedriger liegt. Stark vom Anstellwinkel abha¨ngig ist jedoch, wie extrem der
Druckanstieg ausfa¨llt. Allgemein steigt der Druck in der unteren Ecke sta¨rker an als in der oberen. Fu¨r
α = −6° sind die Unterschiede am sta¨rksten ausgepra¨gt. Wa¨hrend der Druck auf der Symmetrieebene im
ersten Querschnitt stets niedriger liegt als in der unteren Ecke, ist es im zweiten Querschnitt bei x = 590
mm so, dass der Druck auf der Mittellinie bei den Konﬁgurationen mit α = −3° und xL = 300 mm sowie
beiden Fa¨llen mit α = −6° ho¨her ist. Bei den Werten in den Ecken schla¨gt sich der Winkel im zweiten
Querschnitt nur in einem geringeren Ausmaß nieder als im weiter stromauf gelegenen Querschnitt Q1.
Stro¨mungsfeld bei Gegendruck
Durch den Anstellwinkel ergeben sich nicht nur starke Vera¨nderungen in den Stoßstrukturen, wie im
vorherigen Abschnitt ausgefu¨hrt wurde, auch auf die Grenzschichten wirkt der Anstellwinkel entscheidend
ein. Die Vera¨nderung der Stoßsta¨rke sowie die Orte der Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen machen
sich hier bemerkbar. Ebenso beeinﬂussen die vera¨nderten Stro¨mungsgeschwindigkeiten die Dicke der
Grenzschicht, und das Transitionsverhalten und damit der Zustand der Grenzschichten a¨ndern sich. Da
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sich der Gegendruck in erster Linie u¨ber die Grenzschicht stromauf bewegt und dadurch einen Shock-train
zur Druckanpassung ausbildet, wird sich durch die Vera¨nderungen in der Grenzschicht auch das Verhalten
bei Erho¨hung des Gegendrucks stark modiﬁzieren.
Dazu wird jeweils die Entwicklung des Stro¨mungsfeldes beim Zufahren der Drossel und damit der Stei-
gerung des Gegendrucks fu¨r die Konﬁguration mit xL = 300 mm und α = +6° und -6° analysiert. Diese
beiden Fa¨lle stellen die Extremfa¨lle dar, da die durch den Anstellwinkel verursachten A¨nderungen hier am
sta¨rksten ausgepra¨gt sind. Die Konﬁguration mit maximaler Innenkontraktion erlaubt aufgrund des stabi-
leren Betriebsverhaltens zudem die Beobachtung u¨ber einen weiteren Drosselgrad- und Gegendruckbereich.
Positiver Anstellwinkel: α = 6°
Abbildung 6.40 zeigt die Vera¨nderung der Wanddruckverla¨ufe entlang der Mittellinie bei unterschied-































Abb. 6.40: Entwicklung des Wanddrucks bei Erho¨hung des Gegendrucks fu¨r α = 6° xL = 300 mm
Wie beim Fall ohne Anstellwinkel (vgl. Abschnitt 6.4.3 bzw. Diagramm 6.19) ergibt sich durch den
Gegendruck zuna¨chst ein Druckanstieg an der unteren Wand, der gema¨chlich sta¨rker wird und sich
stromauf bewegt. Auch hier macht sich dieser Druckanstieg unmittelbar auch in der Mitte sowie dem
unteren Bereich des Isolators bemerkbar, wie die vertikalen Druck- und Machzahlproﬁle zeigen, wobei
der Pitotdruck noch konstant bleibt. Dabei sind der Anstieg des statischen Drucks und folglich der
Machzahlabfall fu¨r die Gegendruckverha¨ltnisse von Πst = 35 und 46 sehr stark ausgepra¨gt. Der obere
Bereich des Isolators und die Stro¨mung direkt an der oberen Wand werden dann noch nicht beeinﬂusst.
Hier sieht man erst ab Πst = 60 die Wirkung des Gegendrucks, durch welche der statische Druck
gesteigert wird. Der Pitotdruck reagiert auch hier erst mit Verzo¨gerung. Die Machzahl fa¨llt aufgrund der
Druckerho¨hung jedoch ab.
Ab einem Gegendruckverha¨ltnis von Πst = 88 u¨bersteigt der Druck an der Haubenoberﬂa¨che den auf
der Rampenseite. Bei α = 0° ist stets der Druck an der unteren Wand der ho¨here. Im Bereich dieses
Gegendrucks sowie der weiteren Steigerung zu Πst = 108 steigen sowohl der Pitot- wie auch der statische
Druck im oberen Bereich stark an, besonders in der Mitte der oberen Ha¨lfte des Isolators. Hier sinken die
Machzahlen dadurch stark ab, bis an die Grenze zum Unterschall. Jedoch steigen diese wieder leicht an,
wenn der Druck auf das maximale Gegendruckniveau gesteigert wird.
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Abb. 6.42: Pitot- und statische Druckproﬁle des Druckmessrechens fu¨r α = 6° und xL = 300 mm bei unterschied-
lichen Gegendruckverha¨ltnissen
In der unteren Ha¨lfte sind die Drucka¨nderungen zuna¨chst moderater und gleichma¨ßiger von einem
Gegendruckverha¨ltnis zum na¨chsten. Der statische Druck steigt kontinuierlich, und der Pitotdruck steigt
zuna¨chst an, sinkt dann ab Πst = 46 aber ebenso gema¨chlich ab. Beim U¨bergang zu Πst = 108 bildet sich
in diesem Fall jedoch auf der Rampe ein Unterschall- bzw. Ablo¨segebiet aus, wie der plo¨tzliche Abfall des
Pitotdrucks bei gleichzeitigem Anstieg des statischen Drucks anzeigt.
In den Wanddruckverla¨ufen sind jedoch keine Hinweise auf abrupte A¨nderungen der Stro¨mungsstruktur
sichtbar, wie dies fu¨r α = 0° der Fall war. Die Druckverla¨ufe an beiden Wa¨nden sind sehr stetig und
kontinuierlich und lassen nur erkennen, dass der Druck ebenso stetig zunimmt und dadurch bedingt die
Stellen, an denen der Druckanstieg beginnt, weiter stromauf wandern.
Negativer Anstellwinkel: α = −6°
Auch im Falle negativen Anstellwinkels ist es so, dass der Gegendruck zuna¨chst die Grenzschicht auf der
Oberﬂa¨che der unteren Wand bzw. den untersten Bereich des Isolators beeinﬂusst, wie die Wanddruckver-
la¨ufe in Abbildung 6.43 sowie die Machzahl- und Druckproﬁle in den Diagrammen 6.44 und 6.45 aufzeigen.
Auch hier macht sich der Gegendruck relativ schnell in der gesamten unteren Ha¨lfte des Isolators bemerk-
bar. Der Pitotdruck bleibt zwar nahezu konstant, aufgrund des Anstiegs des statischen Drucks ergibt sich
aber eine Reduktion der Machzahl.
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Abb. 6.43: Wanddruckverla¨ufe fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke fu¨r α = −6° und xL = 300 mm
Im Gegensatz zu α = 6° sieht man hier wieder starke, sprunghafte A¨nderungen der Stro¨mungsstruktur,
einhergehend mit hohen Druckanstiegen, wie es auch bereits aus den Drosselkurven in Abbildung 6.32
ersichtlich war. Das Druckverha¨ltnis springt von Πst = 104 auf 218 und damit auf einen mehr als doppelt
so hohen Wert. Bis zu diesem Punkt war in der oberen Ha¨lfte des Isolators noch keine Wirkung des Gegen-
drucks zu sehen. Nun beginnt ein starker Druckanstieg bei etwa x = 0,67 m. Auch auf der Rampenseite
steigt der Druck ab diesem Punkt an. Einher geht diese A¨nderung der Stro¨mungstopologie mit einem
starken Anstieg des Pitotdrucks in der Mitte des Isolators, auch u¨ber das komplette horizontale Proﬁl,
welches bis zu diesem Punkt nicht beeintra¨chtigt wurde. Sowohl an den oberen wie auch den unteren
Wa¨nden sinkt der Pitotdruck jedoch extrem ab. Der statische Druck steigt ebenfalls u¨ber die gesamte
Breite stark an. Oberhalb und unterhalb sind die Steigerungen jedoch deutlich geringer, besonders nahe
der unteren Wand. Die Auswertung der Werte ergibt, dass die Stro¨mung sowohl oben als auch unten in
den Unterschall fa¨llt, wie die vertikale Machzahlverteilung zeigt.
Im Anschluss ergibt sich eine weitere sprunghafte A¨nderung der Stro¨mungsstruktur, wobei sich das Druck-
verha¨ltnis nur noch leicht erho¨ht. Hier springt der Punkt, ab dem der Gegendruck den Anstieg der Wand-
dru¨cke bewirkt, nochmals weit stromauf. Die Stro¨mung ist u¨ber einen großen Bereich der unteren Ha¨lfte
abgelo¨st und bildet ein Separationsgebiet. Der stetige Druckanstieg entlang der Mittellinie auf der Ram-
penseite deutet darauf hin, dass sich die Stro¨mung an der Wand bereits direkt ab dem Punkt, an dem
sich der Gegendruck bemerkbar macht, im Unterschall beﬁndet, da es keine Spitzen oder Schwankungen
im Druckverlauf gibt. Dies zeigt, dass keine Sto¨ße direkt mit der Oberﬂa¨che interagieren, wie es in einer









































Abb. 6.44: Machzahlproﬁle fu¨r α = −6° bei unterschiedlichen Gegendruckverha¨ltnissen
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Abb. 6.45: Pitot- und statische Druckproﬁle des Druckmessrechens fu¨r α = −6° bei unterschiedlichen Gegendruck-
verha¨ltnissen
Nahe der oberen Wand stabilisiert sich die Stro¨mung wieder etwas und beﬁndet sich direkt an der Wand
im Transschallbereich. Ein großes Unterschall- oder Ablo¨segebiet wie an der unteren Wand ist jedoch nicht
vorhanden, da die na¨chsten Messpunkte bereits wieder eine deutliche U¨berschallstro¨mung anzeigen. Im
stromauf des Druckmessrechens gelegenen Bereich an der Haube liegt wohl auch eine U¨berschallstro¨mung
vor, da der Verlauf mit starken Steigerungen und Abfa¨llen auf die Existenz von Sto¨ßen oder Expansions-
fa¨chern hinweist. Wie im Falle von positivem Anstellwinkel wird auch hier der maximale Druckwert an
der Haube erreicht, im Gegensatz zu den Fa¨llen ohne Anstellwinkel.
6.5.2 Schiebewinkelverhalten
Der Schiebewinkel kann im H2K lediglich mechanisch u¨ber eine manuell zu verdrehende Plattform am
Boden des Windkanals vor dem Versuch eingestellt werden. Ein Verfahren des Schiebewinkels wa¨hrend
des Versuchs wie bei den alpha-sweeps ist damit nicht mo¨glich. Folglich muss der Einlauf bereits mit
anliegendem Schiebewinkel starten. Fru¨here Untersuchungen zeigten bereits, dass der Schiebewinkel das
Startverhalten beeintra¨chtigen kann [98], bzw. dadurch bedingt Hysterese-Eﬀekte [102] entstehen ko¨nnen.
Wie bereits eingangs des Kapitels erwa¨hnt, wurden auch beim Schiebewinkel Werte von β = 3° und
6° verwendet. Dabei spielt es im Gegensatz zum Anstellwinkel aufgrund der spiegelsymmetrischen
Konﬁguration selbstversta¨ndlich keine Rolle, ob ein positiver oder negativer Schiebewinkel vorliegt.
A¨hnlich wie der Anstellwinkel den eﬀektiven Rampenwinkel modiﬁziert, a¨ndern sich die Winkel der
Seitenwandkompression δSW durch den Schiebewinkel. Je nachdem ob die Luv- oder Lee-Seite betrachtet
wird, muss der Schiebewinkel zum Seitenwandwinkel addiert oder von diesem abgezogen werden. Fu¨r
β = 3° betragen die eﬀektiven Seitenwandwinkel daher δSW,luv = 10° und δSW,lee = 4°. Bei β = 6° sind
es δSW,luv = 13° und δSW,lee = 1°. Dies ist ein sehr interessanter Fall, da auf der einen Seite eine a¨ußerst
starke Kompression stattﬁndet, aber auf der anderen Seite fast keine mehr.
Im Grunde werden durch den Schiebewinkel die gleichen Eﬀekte beeinﬂusst wie auch durch den
Anstellwinkel, d.h. dass sich Umlenkwinkel a¨ndern und dadurch die entsprechenden Stoßsta¨rken und
-lagen und die von diesen Stoßen induzierten Interaktionen. Der Unterschied liegt darin, dass diese beim
Anstellwinkel durch den vera¨nderten Rampenstoß geschehen und somit auf beiden Seiten des Einlaufs
in gleichem Maße. Beim Schiebewinkel ist es durch die auf der Luv-Seite sta¨rker und auf der Lee-Seite
schwa¨cher werdenden Seitenwandkompression so, dass sich die meisten Eﬀekte in gegenla¨uﬁger Richtung
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entwickeln. So entsteht auf der Luv-Seite bei der Interaktion von Rampen- und Seitenwandstoß ein
sta¨rkerer Bru¨ckenstoß zwischen diesen Sto¨ßen. Dadurch wird die gesamte Stoßstruktur auf dieser Seite
steiler. Auch die durch die Interaktion zu den Wa¨nden hin reﬂektierten Sto¨ße werden sta¨rker. Auf der
Lee-Seite ist das Gegenteil der Fall. Diese bewirkt, dass die Stoßfront aus Rampen-, Seitenwand- und
Bru¨ckensto¨ßen auf der Luv-Seite weiter stromauf die Ho¨he der Einlauﬂippe erreicht als auf der anderen.
Daher kann es passieren, dass diese Stoßstruktur auch auf einer Seite unter die Haube geht und mit der
Grenzschicht auf der Haubenoberﬂa¨che interagiert und auf der anderen nicht. Zudem sind die Sto¨ße auf
beiden Seiten unterschiedlich stark, wodurch auch eine eventuelle Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkung
und potenzielle Ablo¨sung verschiedenartig ausfallen wu¨rde. Auf der Luv-Seite ist zudem eine sta¨rkere
Wirbelbildung und dadurch bedingt eine ho¨here Wa¨rmelast in diesem Bereich zu erwarten. Auch fu¨r
unterschiedliche Schiebewinkel wurden die Wa¨rmelasten mittels IR-Thermograﬁe untersucht und in
Abschnitt 6.7 dargestellt. Ein deutlicher Unterschied zum Anstellwinkel besteht jedoch darin, dass es
wahrscheinlich ist, dass der Seitenwandstoß auf der Luv-Seite (genau gesagt, die durch die Interaktion
von Rampen- bzw. Seitenwand- und Bru¨ckenstoß zu den Wa¨nden reﬂektierten Sto¨ße) durch den gro¨ßeren
Kompressionswinkel so stark wird, dass sich dieser nicht im Halsbereich des Einlaufs auslo¨scht. Vielmehr
bildet sich eine Stoßstruktur aus, die von den Seitenwa¨nden durch die gesamte La¨nge des Isolators
reﬂektiert wird und dabei jeweils zusa¨tzliche Gebiete mit Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen entstehen.
Aufgrund des asymmetrischen Charakters der Stro¨mung sind die Ergebnisse der Versuche mit Schiebe-
winkel allgemein deutlich komplizierter zu interpretieren. Etliche der in diesen Fa¨llen auftretenden dreidi-
mensionalen Eﬀekte ko¨nnen mit der vorhandenen Messtechnik nur bedingt erfasst werden. Es steht hier
jedoch auch im Vordergrund, zu bestimmen, wie stark das Leistungsvermo¨gen des Einlaufs, vor allem die
Grenzen des Betriebsbereichs, durch den Schiebewinkel beeinﬂusst wird. Die Analyse des dann vorliegen-
den Stro¨mungsfeldes ist nur von nachrangigem Interesse und wird nur durchgefu¨hrt, soweit die Messdaten
dies in sinnvollem Maße erlauben.
Ungedrosselter Betrieb
Tabelle 6.4 und Abbildung 6.46 stellen die Leistungsparameter fu¨r unterschiedliche Schiebewinkel fu¨r die
beiden Referenzfa¨lle xL = 300 mm und 330 mm dar. Der Schiebewinkel beeinﬂusst den Einlaufbetrieb nur
in verha¨ltnisma¨ßig geringem Ausmaß, vor allem im Vergleich zum Anstellwinkel. Bei beiden Lippenposi-
tionen sinkt das Totaldruckverha¨ltnis πt um 11% bis 17% ab. Das statische Druckverha¨ltnis Πst sinkt fu¨r
xL = 330 mm und β = 3° um etwa 4% auf Πst = 36,1 ab. Fu¨r β = 6° steigt das Druckverha¨ltnis leicht an
und liegt mit Πst = 38,6 etwa 2,4% u¨ber dem Niveau des Referenzfalles. Auf das Massenfangverha¨ltnis hat
der Schiebewinkel einen etwas sta¨rkeren Einﬂuss. Diese sinkt fu¨r beide Winkel, um etwa 11 Prozentpunkte
xL, mm β, ° MCR πt Πst ηke
330
0 0,93 0,47 37,7 0,98
3 0,82 0,39 36,1 0,97
6 0,77 0,42 38,6 0,97
300
0 0,97 0,47 38,3 0,98
3 0,86 0,40 39,7 0,97
6 0,85 0,39 46,7 0,97
Tab. 6.4: Betriebsparameter fu¨r die Variation






















Wirkungsgrad d. kin. Energie ?ke
xL = 330 mmxL = 300 mm
Abb. 6.46: Graphische Darstellung der Betriebsparameter
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fu¨r β = 3° und 16 Prozentpunkte fu¨r α = 6°. Der Wirkungsgrad der kinetischen Energie ηke bleibt
fu¨r alle Winkel praktisch konstant und es gibt keinen Unterschied zwischen den beiden untersuchten
Lippenpositionen.
Fu¨r xL = 300 mm ist das statische Druckverha¨ltnis jedoch deutlich sta¨rker von β abha¨ngig als fu¨r
xL = 330 mm. Fu¨r β = 3° steigt dieses noch moderat um etwa 3,6% an. Erho¨ht man auf β = 6° ist der
Anstieg mit etwa 22% allerdings sehr deutlich. Das Massenfangverha¨ltnis sinkt bei dieser Lippenposition
jedoch nur geringfu¨gig um 11 bzw. 12 Prozentpunkte ab. Bei diesen beiden Gro¨ßen ergeben sich deutliche
Diskrepanzen zwischen den beiden Lippenpositionen. Der Totaldruckru¨ckgewinn sowie der Wirkungsgrad
der kinetischen Energie sind dem hingegen kaum von der Innenkontraktion abha¨ngig.
Betriebsbereich
Durch den Schiebewinkel ergeben sich signiﬁkante A¨nderungen des Betriebsbereiches, wie die Drosselkur-
ven fu¨r das statische Druckverha¨ltnis Πst und den Totaldruckru¨ckgewinn πt in den Abbildungen 6.47(a)
und (b), und das Massenfangverha¨ltnis MCR in Graphik 6.48 aufzeigen.
Das maximale Druckniveau fu¨r β = 3° und xL = 330 mm sinkt deutlich ab, gegenu¨ber dem Referenzfall
mit β = 0° und xL = 330 mm um nahezu 35% auf Πst ≈ 75. Die Stro¨mung bricht hier bereits bei einem
Drosselgrad von Δ = 0,165 zusammen. Fu¨r xL = 300 mm liegt der Maximaldruck mit Πst ≈ 150 zwar
sehr viel ho¨her als beim Auslegungsfall, aber immer noch niedriger als fu¨r β = 0° bei xL = 300 mm. Der
Drosselgrad, bei dem die Stro¨mung zusammenbricht, liegt mit Δ = 0,16 nur unwesentlich niedriger als bei
xL = 330 mm. Der Beginn des Druckanstiegs liegt bei beiden Konﬁgurationen beim gleichen Drosselgrad
von Δ = 0,19, bei welchem sich auch bei β = 0° der Gegendruck bei den beiden Referenzfa¨llen bemerkbar
macht. Im Fall von β = 3° und xL = 330 mm verla¨uft dieser auch moderat und sehr a¨hnlich wie bei β = 0°.
Bei xL = 300 mm verla¨uft der Anstieg jedoch sehr sprunghaft und schnell auf das hohe Druckniveau von
Πst = 150, wo es dann bei nur geringer weiterer Steigerung verharrt, bevor die Einlaufstro¨mung blockiert.
Fu¨r β = 6° erscheint es auf den ersten Blick, dass ein deutlich ho¨herer Druck erreicht wird, der auch in
etwa dem des Referenzfalles mit maximaler Innenkontraktion und β = 0° entspricht. Die direkte Relation
der statischen und Totaldruck- sowie Massenfangverha¨ltnisse in Abbildung 6.49 enthu¨llt jedoch bei beiden
Fa¨llen, dass in diesem Bereich keine stabile Stro¨mung mehr vorliegt, sondern der Einlauf Anzeichen von
Brummen aufweist. Gema¨ß der Drosselkurven von Πst und πt beginnt sich der Gegendruck bereits bei
einem relativ hohen Drosselgrad von etwa Δ = 0,2 fu¨r xL = 330 mm bzw. Δ = 0,21 fu¨r xL = 300 mm
auszuwirken. Besonders bei letzterem Fall ergibt sich ein kontinuierlicher und relativ stetiger Druckanstieg,
einhergehend mit einer ebenso graduellen Abnahme des Totaldruckru¨ckgewinns. Bei xL = 330 mm sieht






















xL = 330 mm, ? = 0°
xL = 300 mm, ? = 0°
xL = 330 mm, ? = 3°
xL = 300 mm, ? = 3°
xL = 330 mm, ? = 6°
xL = 300 mm, ? = 6°
(a) statisches Druckverha¨ltnis Πst























xL = 330 mm, ? = 0°
xL = 300 mm, ? = 0°
xL = 330 mm, ? = 3°
xL = 300 mm, ? = 3°
xL = 330 mm, ? = 6°
xL = 300 mm, ? = 6°
(b) Totaldruckverha¨ltnis πt
Abb. 6.47: Statische Druckverha¨ltnisse (links) und Totaldruckru¨ckgewinn (rechts) fu¨r verschiedene Schiebewinkel
und die Lippenpositionen xL = 330 und 300 mm
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xL = 330 mm, ? = 0°
xL = 300 mm, ? = 0°
xL = 330 mm, ? = 3°
xL = 300 mm, ? = 3°
xL = 330 mm, ? = 6°
xL = 300 mm, ? = 6°
Abb. 6.48: MCR fu¨r verschiedene Schiebewinkel fu¨r
xL = 330 und 300 mm

















xL = 330 mm, ? = 6°




Abb. 6.49: U¨berlagerung von Πst, πt und MCR fu¨r
β = 6°
man zwar ein paar kleinere Schwankungen, insgesamt ist der Verlauf jedoch trotzdem noch verha¨ltnis-
ma¨ßig stetig und ohne große Spru¨nge, wie sie bei zahlreichen anderen Konﬁgurationen beobachtet wurden.
An dem Punkt, an dem der Druck das hohe konstante Niveau kurz vor dem Absinken des Drucks er-
reicht und sich vermeintlich dort stabilisiert, ergibt sich fu¨r beide Lippenpositionen ein starker Abfall
des Massenstroms, was bedeutet, dass keine stationa¨re Stro¨mung mehr vorliegt, sondern eine oszillieren-
de, instabile und instationa¨re Stro¨mung, die mit hoher Frequenz blockiert und sich wieder aufbaut. Das
Druckniveau erscheint zwar noch in Ordnung, was darauf zuru¨ckzufu¨hren ist, dass keine hochfrequenten
Druckaufnehmer vorhanden sind, aber die Brennkammer wird nicht mehr mit einem kontinuierlichen Mas-
senstrom versorgt, und eine stabile Verbrennung wa¨re nicht mehr mo¨glich. Diese Punkte des Abfalls des
Massenstroms stellen jeweils die Grenze des Betriebsbereich fu¨r die beiden Fa¨lle mit β = 6° dar. Diese
liegt bei Δ = 0,155 fu¨r xL = 300 mm und Δ = 0,16 fu¨r xL = 330 mm. Die bei diesen Drosselgraden
herrschenden Druckverha¨ltnisse betragen Πst ≈ 180 respektive 160.
Stro¨mungsfeld ohne Gegendruck
In Bild 6.50 sind die Wanddruckverteilungen fu¨r Schiebewinkel von β = 0°, 3° und 6° fu¨r die beiden
verwendeten Konﬁguration mit xL = 330 mm und 300 mm dargestellt. Allgemein ist zu beobachten, dass
sich im Halsbereich auf der Unterseite fu¨r alle Konﬁgurationen mit Schiebewinkel ein deutlich steilerer und
ho¨herer Druckanstieg ergibt. Fu¨r β = 6° ist dies besonders stark ausgepra¨gt. Der anschließende Druckabfall
ist jedoch ebenfalls sta¨rker ausgepra¨gt, so dass der Druck wieder auf das Niveau der Fa¨lle ohne Schie-
bewinkel sinkt. Im hinteren Bereich des Isolators sind die Druckschwankungen geringer. Besonders der
Druckanstieg durch die Interaktion mit dem Stoß, der vom festen Teil der Haube induziert wird, fa¨llt ge-
ringer aus, vor allem im Fall β = 6°. Bei diesem Winkel existiert jedoch ein weiterer geringer Druckanstieg
am Austritt des Isolators, wa¨hrend der Druck bei allen anderen Konﬁgurationen in diesem Bereich abfa¨llt.
Entlang der Haubenseite liegt der Druck im Bereich der vier Druckmessstellen im beweglichen Teil der
Haube fu¨r jeden Schiebewinkel niedriger als bei der entsprechenden Konﬁguration mit β = 0°. An der
zweiten Messstelle wird zudem eine Spitze im Druckverlauf registriert. Fu¨r xL = 330 mm und β = 3°
verla¨uft der Druck im anschließenden Bereich zuna¨chst gleich mit dem Verlauf im Fall β = 0°, steigt
jedoch bereits ab x = 0,67 m, wie auch der Fall xL = 300 mm und β = 0°, an. Die Steigerung des Drucks
ist jedoch weniger stark als die im Fall ohne Winkel.
Die beiden Fa¨lle xL = 300 mm und β = 3°, sowie xL = 330 mm und β = 6° verharren ab der Stelle, wo der
feste Teil der Haube beginnt, etwa auf dem gleichen Niveau. Es sind lediglich schwache Schwankungen
sichtbar. Im Falle von xL = 300 mm und β = 6° erha¨lt man im Bereich des Keils des festen Teils der
Haube einen starken Druckanstieg, der bei den anderen Konﬁguration nicht auftritt. Danach, in dem
Bereich, in dem die Haube in den konstanten bzw. divergenten Teil des Isolators u¨bergeht, fa¨llt der Druck
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xL = 330 mm, ? = 0°
xL = 300 mm, ? = 0°
xL = 330 mm, ? = 3°
xL = 300 mm, ? = 3°
xL = 330 mm, ? = 6°
xL = 300 mm, ? = 6°
Abb. 6.50: Wanddruckverla¨ufe fu¨r β = 3° und 6° fu¨r xL = 300 mm und 330 mm
wieder deutlich ab. Die Werte zum Isolatorausgang hin bleiben jedoch ho¨her als bei den anderen Fa¨llen
mit Schiebewinkel, aber niedriger als in den beiden Fa¨lle ohne Schiebewinkel.
Diese Auswirkungen sind in erster Linie auf den Einﬂuss der Seitenwandsto¨ße zuru¨ckzufu¨hren. Die steileren
Anstiege im Bereich x = 0,5− 0,55 m resultieren aus der Beeinﬂussung des Seitenwandstoßes auf die dort
stattﬁndende Stoß-Grenzschicht-Interaktion des Lippenstoßes mit der Rampenoberﬂa¨che. Im Bereich von
x = 0,65 − 0,69 m sind zudem kleine Druckspitzen sichtbar. An diesen Stellen kreuzt vermutlich der
Seitenwandstoß die Symmetrielinie. Es zeigt sich auch, dass dieser Stoß eine angestellte Lage hat, da der































xL = 330 mm, ? = 0°
xL = 300 mm, ? = 0°
xL = 330 mm, ? = 3°
xL = 300 mm, ? = 3°
xL = 330 mm, ? = 6°
xL = 300 mm, ? = 6°
Abb. 6.51: Machzahlproﬁle fu¨r unterschiedliche Schiebewinkel und xL = 300 mm und 330 mm
Wie bereits in Kapitel 4.4.3 erla¨utert, mu¨ssen bei den Schiebewinkeluntersuchungen fu¨r die Auswertung
der Messungen des horizontalen Balkens des Druckmessrechens aufgrund der unsymmetrischen Stro¨mung
bei jedem Messpunkt zu dem gemessenen Wert der dazugeho¨rige Pitot- bzw. statische Druck aus den
na¨chsten beiden Druckmesspunkten interpoliert werden, um das fu¨r die Berechnung der Machzahl no¨tige
Verha¨ltnis aus Pitot- und statischem Druck pPitotpst bilden zu ko¨nnen. Fu¨r den weitergehenden Vergleich
des Schiebewinkeleinﬂusses sind die Machzahlproﬁle in Abbildung 6.51 und die Pitot- und statischen
Druckproﬁle in Abbildung 6.52 dargestellt.
Auﬀa¨llig ist besonders der starke Ru¨ckgang des Pitotdrucks in der unteren Ha¨lfte des Isolators mit
dem Schiebewinkel, der dann auch einen entsprechenden Eﬀekt bei der Machzahl hervorruft. Dabei
ergibt sich fu¨r jeden Winkel, auch β = 0°, ein ho¨herer Pitotdruck fu¨r den Auslegungsfall xL = 330 mm.
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xL = 330 mm, ? = 0°
xL = 300 mm, ? = 0°
xL = 330 mm, ? = 3°
xL = 300 mm, ? = 3°
xL = 330 mm, ? = 6°
xL = 300 mm, ? = 6°
Abb. 6.52: Pitot- und statische Druckproﬁle des Druckmessrechens fu¨r unterschiedliche Schiebewinkel
Der ho¨here statische Druck fu¨r den Auslegungsfall bei β = 0° bedingt fu¨r diesen Fall eine niedrigere
Machzahl als fu¨r xL = 300 mm, ansonsten liegt die Machzahl fu¨r xL = 330 mm jeweils ho¨her. Die statische
Druckverteilung im unteren Bereich wird nur ma¨ßig durch den Schiebewinkel beeinﬂusst, außer bei β = 6°
und xL = 300 mm, wo sich eine starke Druckerho¨hung einstellt.
Im oberen Bereich ergeben sich unregelma¨ßige Vera¨nderungen durch den Schiebewinkel. Je nach Kon-
ﬁguration triﬀt der Lippenstoß, nachdem er von der Rampenoberﬂa¨che reﬂektiert wurde, auf Ho¨he des
Druckmessrechens oder vorher wieder auf die Haubenoberﬂa¨che. Die Lage des Stoßes wird dabei durch
die Lippenposition und auch den Schiebewinkel beeinﬂusst, und somit verschiebt sich der Punkt, an
dem der Stoß den Druckmessrechen passiert. Auch die Sta¨rke des Stoßes wird durch den Schiebewinkel
beeinﬂusst.
U¨ber die Breite des Isolators sind die Einﬂu¨sse deutlich geringer. Fu¨r β = 6° sind die Pitot- und statischen
Dru¨cke auf der stro¨mungszugewandten Seite ho¨her. Bei den Pitotdru¨cken ist jeweils ein Maximum bzw.
Minimum in der Mitte der Lee- respektive Luv-Seite zu erkennen. Der statische Druck fa¨llt jedoch
relativ stetig u¨ber die Breite, lediglich bei xL = 330 mm ergibt sich zum linken Rand hin wieder ein
leichter Anstieg. Die Machzahlen haben bedingt durch den Anstieg der Pitotdru¨cke in der Mitte der
Lee-Seite dort ein Maximum, verlaufen ansonsten aber relativ konstant. A¨hnlich ist es bei β = 3°, wobei
die Proﬁle hier sprunghafter sind. Auﬀa¨llig ist hierbei der Anstieg des Pitotdrucks direkt an der linken
Wand fu¨r xL = 330 mm, wa¨hrend sich fu¨r alle anderen Fa¨lle dort ein Pitotdruckabfall einstellt. Insgesamt
bleibt festzuhalten, dass der Schiebewinkel keine großen Einﬂu¨sse auf die Homogenita¨t der Stro¨mung
u¨ber die Isolatorbreite hat, da die dreidimensionalen Eﬀekte in der Stro¨mung sich durch den Isolator
merklich reduzieren, wie die Darstellung der Wanddru¨cke in den Querschnitten mit radial verteilten
Druckbohrungen in Diagramm 6.53 belegt.
In dieser Graphik fu¨r die beiden Querschnitte Q1 und Q2 sind jeweils die Verla¨ufe auf der der Stro¨mung
zu- bzw. abgewandte Seite (Lee- bzw. Luv-Seite) getrennt dargestellt, im Gegensatz zu Fa¨llen, bei denen
ein symmetrisches Stro¨mungsfeld vorliegt und die Mittelwerte aus den beiden Seiten verwendet wurden.
In diesen beiden Querschnitten, die sich mit x = 500 mm fu¨r Q1 und x = 590 mm fu¨r Q2 relativ weit
stromauf des internen Stro¨mungskanals beﬁnden, zeigen sich erhebliche Unterschiede zwischen den beiden
Seiten in beiden Querschnitten. Im ersten Querschnitt ergeben sich besonders in der unteren Ecke auf der
Lee-Seite sehr hohe Dru¨cke fu¨r β = 6°. Die Diskrepanz zur anderen Wand ist an dieser Stelle am gro¨ßten.
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bei x = 500 mm
xL = 330 mm, ? = 3°
xL = 300 mm, ? = 3°
xL = 330 mm, ? = 6°
xL = 300 mm, ? = 6°
xL = 330 mm, ? = 0°
xL = 300 mm, ? = 0°
Lee?Seite Luv?Seite
Abb. 6.53: Druckproﬁle der Querschnitte mit radial verteilten Druckbohrungen bei x = 0,5m und 0,59 m fu¨r
β = 3° und 6°
Fu¨r β = 3° und xL = 330 mm ist der Druck auf der Seite, die der Stro¨mung zugewandt ist, ho¨her als auf
der anderen. Dies ist nur bei dieser Konﬁguration der Fall und ist vermutlich dadurch begru¨ndet, dass
der starke Seitenwandstoß der Luv-Seite in diesem Fall erst hinter dem ersten Querschnitt auf die der
Stro¨mung abgewandten Seitenwand auftriﬀt, und fu¨r diesen Fall deswegen der Druckanstieg durch diesen
Stoß nicht erfasst wird. Fu¨r β = 3° und xL = 300 mm wird der Seitenwandstoß von der weiter nach vorne
gefahrenen Lippe derart beeinﬂusst, dass er auch weiter stromauf auf die Seitenwand triﬀt. Bei β = 6°
ist dies alleine schon durch den gro¨ßeren Stoßwinkel des Seitenwandstoßes der Fall. Diese Beobachtungen
werden dadurch gestu¨tzt, dass der Druckverlauf auf der Lee-Seite fu¨r β = 3° und xL = 330 mm nahezu
gleichauf mit den Fa¨llen fu¨r β = 0° liegt, bei denen der Einﬂuss des Seitenwandstoßes nur eine zu
vernachla¨ssigende Rolle spielt. Auf der Luv-Seite in Querschnitt 1 besitzen alle Fa¨lle mit Schiebewinkel
sehr a¨hnliche Verla¨ufe.
Im zweiten Querschnitt liegen die Werte in den unteren Ecken fu¨r beide Schiebewinkel und Lippenpositio-
nen, sowie auf beiden Seiten jeweils niedriger als der Wanddruck auf der Symmetrieebene, im Gegensatz
zu den beiden Fa¨llen ohne Schiebewinkel, wo die Werte in den unteren Ecken ho¨her sind. Auch im zweiten
Querschnitt ergeben sich starke Unterschiede zwischen den beiden Seiten. Mit Ausnahme von β = 3° und
xL = 300 mm liegen die Werte in der oberen Ecke auf der Luv-Seite jeweils niedriger als der Wanddruck
in der Symmetrieebene, auf der Lee-Seite jedoch ho¨her.
Diese starken Druckunterschiede zwischen den beiden Seiten, die hier registriert werden, gleichen sich
jedoch in erheblichem Maße u¨ber die La¨nge des Isolators aus, so dass, wie gezeigt wurde, die Stro¨mung
u¨ber die Breite des Isolatoraustritts deutlich homogener verla¨uft. Die durch den Schiebewinkel verur-
sachten Druckschwankungen sind nicht gro¨ßer als diejenigen, die durch andere Einﬂussgro¨ßen, wie den
Anstellwinkel, verursacht werden. Jedoch ist die Stro¨mung allgemein u¨ber die Breite des Isolators sehr
viel homogener als u¨ber die Ho¨he. Die Seitenwandsto¨ße scheinen u¨ber die Isolatorla¨nge hinweg einen
Großteil ihrer Sta¨rke zu verlieren, da die Diskrepanzen zwischen den Werten auf beiden Seiten, die im
Querschnitt Q2 noch stark ausgepra¨gt sind, hier nur noch sehr gering sind. Die Stro¨mungspha¨nomene, die
die Stro¨mungsstruktur am Isolatoraustritt dominieren, sind der Rampen- und Lippenstoß. Diese haben
oﬀensichtlich einen viel gewichtigeren Einﬂuss, wodurch sich dann u¨ber die Isolatorho¨he auch ein viel
inhomogeneres Bild zeigt.
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Stro¨mungsfeld mit aufgepra¨gtem Gegendruck
Auch fu¨r den Fall des Schiebewinkels ist es wichtig zu wissen, wie sich das Stro¨mungsfeld bei Erho¨hung
des Brennkammergegendrucks vera¨ndert. Dazu wird der Schiebewinkel von β = 6° fu¨r die Lippenposition
xL = 300 mm herangezogen. Dabei wird jedoch lediglich der Bereich bis zum Beginn des Einlaufbrummens
































Abb. 6.54: Wanddruckverla¨ufe fu¨r β = 6° und xL = 300 mm bei unterschiedlichen Gegendruckverha¨ltnissen
Auch hier wird zuna¨chst der Druck an der unteren Wand vom Gegendruck beeinﬂusst. Die erste leichte
Drucksteigerung auf der Haubenseite ist jedoch im Vergleich zu anderen Konﬁgurationen bereits relativ
fru¨h bei einem Gegendruckverha¨ltnis von Πst = 68 zu sehen. Dieser Gegendruck wirkt sich auch bereits
deutlich auf die Druckproﬁle des Druckmessrechens und die Machzahlproﬁle aus, wie in den Bildern 6.55
und 6.56 zu sehen ist. Der statische Druck steigt besonders auf der Luv-Seite des Einlaufs. Auf der Lee-
Seite bleibt der Druck in diesem Gegendruckbereich noch konstant, ebenso wie die Pitotdruckverteilung
u¨ber die gesamte Isolatorbreite. Im untersten Bereich des Isolators sinkt er jedoch leicht ab. Das vertikale
Proﬁl des statischen Drucks nimmt bereits bei diesem geringen Gegendruck fast u¨ber die gesamte Ho¨he
des Isolators zu. Die A¨nderungen der Dru¨cke spiegeln sich auch direkt in den Machzahlproﬁlen wider: Auf
der Luv-Seite des Isolators, ebenso wie u¨ber die gesamte Ho¨he des Einlaufs mit Ausnahme des oberen
Viertels, sinkt die Machzahl deutlich ab.
Bei weiterer Steigerung des Gegendrucks auf Πst = 98 bildet sich ein großes Unterschallgebiet an der
unteren Wand aus, das sich u¨ber etwa das untere Drittel der Isolatorho¨he erstreckt. Bei weiterer Gegen-
druckerho¨hung wird dieses noch gro¨ßer, in der Symmetrieebene reicht es bis zu der Messstelle unterhalb
des horizontalen Balkens des Druckmessrechens und nimmt somit fast die Ha¨lfte der Isolatorho¨he ein. Auf-
grund dreidimensionaler Eﬀekte ist die Ausdehnung des Unterschallgebiets u¨ber die Isolatorbreite jedoch
nicht konstant. Es ist zwar insgesamt nicht zu sagen, wie weit sich dieses Unterschall- bzw. Ablo¨segebiet
im unteren Bereich des Einlaufs u¨ber die Breite des Isolators ausdehnt. Es nimmt jedoch mindestens die
gesamte untere Ha¨lfte auf der Luv-Seite ein, wo sich dieses Gebiet zudem noch weiter nach oben ausdehnt,
wie das horizontale Machzahlproﬁl anzeigt. Dessen Ast auf der Luv-Seite beﬁndet sich ab Πst = 119 kom-
plett im Unterschall oder gerade so an der Grenze zu diesem. Auf der Lee-Seite hingegen sind alle Werte
noch deutlich im U¨berschall.
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Abb. 6.55: Pitot- und statische Druckproﬁle des Druckmessrechens β = 6° und xL = 300 mm bei unterschiedlichen
Gegendruckverha¨ltnissen
Steigt der Gegendruck weiter auf Πst = 133 bzw. 142, so lo¨st die Stro¨mung an der Symmetrieebene ab.
In diesem Ablo¨segebiet liegt auch der Grund fu¨r das Einlaufbrummen: Nachdem der Pitotdruck aufgrund
der Ablo¨sung stark abgenommen hat, nimmt er beim U¨bergang zum letzten Messpunkt bei Πst = 150
wieder leicht zu. Die Machzahlverteilung zeigt fu¨r den oberen Bereich der Ablo¨seblase an, dass sich
zumindest wieder eine Unterschallstro¨mung bildet. Diese Entwicklung aus starker Ablo¨sung und teilweise
Ru¨ckbildung der Ablo¨seblase stellt sich daraufhin mit hoher Frequenz ein und erzeugt das beschriebene
Einlaufbrummen. Auch die Wanddruckverteilungen zeigen beim letzten Messpunkt bereits Anzeichen des
Brummens durch die starke Erho¨hung des Druckniveaus auf der Rampenseite sowie den Abfall am Ende





































Abb. 6.56: Machzahlproﬁle fu¨r β = 6° und xL = 300 mm bei unterschiedlichen Gegendruckverha¨ltnissen
In der oberen Ha¨lfte des Isolators sowie auf der Luv-Seite des Einlaufs sinken die Machzahlen beim
U¨bergang von Πst = 68 u¨ber Πst = 98 und Πst = 119 auf ein niedriges Niveau, auf dem sie dann
relativ konstant bleiben. Der Wanddruck an der unteren Wand fa¨ngt immer fru¨her an, zu steigen,
und nimmt relativ stetig zu. Diese stetigen Verla¨ufe sind ein Indiz dafu¨r, dass das Unterschall- bzw.
Ablo¨segebiet bereits sehr weit stromauf beginnt. Auf der Haubenseite sind die starken Druckanstiege
ein starkes Anzeichen, dass dort ein Stoß, vermutlich der Ablo¨sestoß des Ablo¨segebiets, auf die Haube triﬀt.
Insgesamt hat der Schiebewinkel starke Auswirkungen auf das Betriebsverhalten und besonders auf die
Vera¨nderungen im Stro¨mungsfeld bei Erho¨hung des Gegendrucks. Besonders die großen Ablo¨se- und Un-




Wie in Kapitel 3.2.2 erla¨utert, ist fu¨r das hypothetische Flugexperiment ein parabolischer Wiedereintritt
vorgesehen, bei dem das Experiment durchgefu¨hrt wird, wenn der Versuchstra¨ger den Ho¨henbereich, in
dem die Bedingungen fu¨r Scramjet-Betrieb vorliegen, im Sturzﬂug passiert. Dadurch ergibt sich ein Ver-
suchszeitraum von nur wenigen Sekunden, in dem eine große Ho¨hendiﬀerenz durchﬂogen wird und sich
die Bedingungen entsprechend schnell a¨ndern. Eine A¨nderung der Flugho¨he kann aerodynamisch durch
eine Variation der Reynoldszahl Re∞,m simuliert werden. Wie in Abschnitt 6.1 beschrieben, wurde eine
Windkanalbedingung gewa¨hlt, mit der durch die A¨nderung der Reynoldszahl eine Reduktion der Flugho¨he
von 30 km auf 25 km erreicht wird. Bei dieser Bedingung wurden verschiedene Versuche durchgefu¨hrt, um
die Auswirkungen der Reynoldszahl auf den Betrieb des Einlaufs sowohl qualitativ wie auch quantitativ zu
analysieren. Dazu wurden analog zum Vorgehen bei Bedingung 1 Drosselkurven fu¨r verschiedene Lippen-
positionen aufgenommen, sowie Versuche mit fester Drosselposition und Variation der Innenkontraktion
durchgefu¨hrt. Ebenso wurde das Startverhalten untersucht, fu¨r das der Einﬂuss der Reynoldszahl jedoch
bereits in Abschnitt 6.3.2 diskutiert wurde.
6.6.1 Betriebsverhalten bei hoher Reynoldszahl
Leistungsvermo¨gen bei Bedingung 2
Re∞,m, 106 m−1 xL, mm MCR πt Πst ηke
2,6
300 0,97 0,47 38,3 0,98
315 0,95 0,44 38,3 0,97
330 0,93 0,46 37,7 0,98
340 0,90 0,47 36,6 0,97
5,7
300 0,92 0,45 39,2 0,97
315 0,93 0,43 39,7 0,97
330 0,95 0,44 39,0 0,97
340 (0,656) 0,45 36,7 0,98
Tab. 6.5: Vergleich der Performance bei Re∞,m-Variation
Tabelle 6.5 zeigt den Vergleich der Leistungsparameter Πst, πt, MCR und ηke fu¨r die beiden unterschiedli-
chen Reynoldszahlen im ungedrosselten Fall. Abbildung 6.57 stellt diesen Vergleich zudem graphisch dar.
Die Werte wurden dabei analog zum Vorgehen bei den u¨brigen untersuchten und bereits in den vorherigen
Abschnitten diskutierten Aspekten aus den Drosselkurven (Abbildungen 6.58(a) und (b) sowie 6.59) durch
Mittelung der Werte in den Bereichen ermittelt, in denen sich der Gegendruck noch nicht bemerkbar macht
(Δ > 0,2). Die Werte fu¨r den Massenﬂuss wurden jeweils wieder bei starker Drosselung ermittelt, wobei
anzumerken ist, dass, wie in Graphik 6.59 ersichtlich, kein konstantes Niveau erreicht wird, sondern jeweils
der ho¨chste gemessene Wert verwendet wurde. Die Stro¨mung brach jedoch jeweils direkt nach Erreichen
dieses Punktes zusammen. Fu¨r die Lippenposition xL = 340 mm ist zu beachten, dass die Drossel wa¨hrend
dem Versuch blockiert hat, und dadurch keine komplette Drosselkurve gefahren werden konnte. Somit
wurde fu¨r diese Konﬁguration auch die fu¨r eine korrekte Massenﬂussbestimmung no¨tige starke Drosselung
nicht erreicht, weswegen der Wert, der in der Tabelle und im Diagramm aufgefu¨hrt ist, nicht realistisch ist.
Bei den u¨brigen drei getesteten Konﬁgurationen erwies sich das Massenfangverha¨ltnis bei Bedingung 2 als
relativ konstant gegenu¨ber der Lippenposition. Im Gegensatz zu Bedingung 1 nahm dieses jedoch leicht
ab, je weiter die Haube nach vorne gefahren wurde. Dies ko¨nnte allerdings dadurch bedingt sein, dass bei
Bedingung 2 keine ausreichend starke Drosselung zur Bestimmung der tatsa¨chlichen Massenstro¨me erreicht
wird, wie im na¨chsten Abschnitt na¨her erla¨utert wird. Hinsichtlich des statischen Druckverha¨ltnisses Πst
konnten bei der ho¨heren Reynoldszahl von Bedingung 2 etwas ho¨here Werte erzielt werden, wobei die
175
6 Ergebnisse der Untersuchungen mit dem 3D-Einlauf GK-3D























Wirkungsgrad d. kin. Energie ?ke
Massenfangverhältnis MCR
Rem = 5,7 ?10?6 m?1Rem = 2,6 ?10?6 m?1
Abb. 6.57: Graphische Darstellung der Betriebsparameter fu¨r Bedingung 2 mit R = 5,7 · 106 m−1 im
Vergleich zu Bedingung 1
Abweichungen geringer sind, als es aufgrund der graphischen Darstellung in Abbildung 6.57 den Anschein
hat. Außer fu¨r xL = 340 mm, wo die Werte gleichauf liegen, lag Πst fu¨r Re∞,m = 5,7 · 106 m−1 zwischen
2,3% und 3,6% ho¨her als bei Re∞,m = 2,6 · 106 m−1. Beim Totaldruckru¨ckgewinn πt beﬁnden sich die
Diskrepanzen zwischen den beiden unterschiedlichen Reynoldszahlen in a¨hnlichen Gro¨ßenordnungen. Fu¨r
den Wirkungsgrad der kinetischen Energie ηke ist kein bedeutsamer Einﬂuss durch die Reynoldszahl
sichtbar. Bei diesen beiden Gro¨ßen gibt es zudem nur sehr geringe Auswirkungen durch die A¨nderung der
Lippenposition.
Betriebsbereich
Wie bereits erwa¨hnt, hat die Drossel im Versuch mit xL = 340 mm blockiert, daher wird dieser Versuch in
der Bestimmung des Betriebsbereich nicht beachtet, ist jedoch, besonders auch zum Vergleich der Gro¨ßen
im ungedrosselten Fall, in den Drosselkurven enthalten.
Beim Betrachten der Drosselkurven zum statischen Druckverha¨ltnis Πst und dem Totaldruckru¨ckgewinn
πt in den Graphen 6.58(a) und (b), sowie dem Massenfangverha¨ltnis MCR in Diagramm 6.59 fa¨llt auf,




















xL = 340 mm, Rem = 2.6 ?10?6
xL = 330 mm, Rem = 2.6 ?10?6
xL = 315 mm, Rem = 2.6 ?10?6
xL = 300 mm, Rem = 2.6 ?10?6
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xL = 340 mm, Rem = 2.6 ?10?6
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Abb. 6.58: Vergleich der statischen Druckverha¨ltnisse und Totaldruckru¨ckgewinne fu¨r verschiedene Lippen-
positionen fu¨r Bedingung 2
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6.6 Reynoldszahl-Variation
dass die Einlaufstro¨mung in allen Versuchen bei Bedingung 2 bereits bei geringerer Drosselung blockiert
als bei Bedingung 1. Die Grenze liegt bei allen drei Lippenpositionen bei etwa Δ = 0,16 und damit
geringfu¨gig ho¨her, als im Stro¨mungsfall 1 bei Bedingung 1. Dies ist insofern u¨berraschend, als dass die
Grenzschichten bei der ho¨heren Reynoldszahl allgemein du¨nner und stabiler hinsichtlich Ablo¨sung sind.
Auch ﬁndet der laminar-turbulente Umschlag in der Regel fru¨her statt. Daher wa¨re zu erwarten, dass die
Grenze des Betriebsbereichs bei Bedingung 2 erst bei ho¨heren Gegendru¨cken liegt als bei Bedingung 1.
Eine mo¨gliche Ursache ko¨nnte im Einﬂuss der Reynoldszahl auf das Wandtemperaturverha¨ltnis TwTt0 liegen.
Da sich die Wa¨nde des Windkanalmodells bei ho¨herer Reynoldszahl schneller und sta¨rker aufheizen, ist es
mo¨glich, dass, trotz der bei ho¨herer Reynoldszahl du¨nneren und stabileren Grenzschichten, diese wa¨hrend
des Versuchs durch die gro¨ßere Aufheizung sta¨rker aufdicken und sich dadurch an gewissen Punkten
schlagartig Ablo¨segebiete bilden, deren Umfang so groß ist, dass die Einlaufstro¨mung unmittelbar
blockiert. Eine Unterscheidung aufgrund der zwei unterschiedlichen Stro¨mungstopologien gema¨ß Kapitel
6.2 ist hier nicht erkennbar. Es ist auch fraglich, ob hier u¨berhaupt beide unterschiedliche Fa¨lle vorliegen.
Durch die du¨nneren Grenzschichten bei ho¨herer Reynoldszahl sind die Stoßwinkel minimal kleiner. Es
wa¨re mo¨glich, dass diese A¨nderung ausreicht, dass auch fu¨r xL = 330 mm der Rampenstoß nicht an der
Lippe vorbeigeht, sondern eingefangen wird. Aus den Messdaten la¨sst sich dies jedoch nicht ermitteln.



















xL = 340 mm, Rem = 2.6 ?10?6 m?1
xL = 330 mm, Rem = 2.6 ?10?6 m?1
xL = 315 mm, Rem = 2.6 ?10?6 m?1
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Versuch
abgebrochen
Abb. 6.59: Massenfangverha¨ltnis MCR fu¨r Bedingungen 1 und 2 und unterschiedliche Lippenpositionen
Beim Zufahren der Drossel ergibt sich fu¨r das statische Druckverha¨ltnis Πst zuna¨chst ein gema¨chlicher
und stetiger Anstieg, der fu¨r alle Lippenpositionen sehr a¨hnlich und praktisch gleich wie bei Bedingung
1 verla¨uft. Lediglich bei xL = 330 mm geschieht die Steigerung des Druckverha¨ltnisses etwas langsamer.
Ab einem bestimmten Drosselgrad ergeben sich dann sehr schnelle und steile Druckerho¨hungen bei jeder
Konﬁguration. Fu¨r xL = 300 mm und 315 mm liegt dieser Punkt bei Δ = 0,167. Diese Steigerungen
erreichen nur kurz einen Maximalwert. Danach bricht die Stro¨mung direkt zusammen. Bei xL = 330 mm
ergibt sich bei Δ = 0,16 nur ein einziger starker Druckanstieg und beim na¨chsten Messpunkt blockiert
der Einlauf bereits. Im Gegensatz zu Bedingung 1 wird bei keiner der getesteten Konﬁgurationen bei
Bedingung 2 bei starker Drosselung ein hohes, konstantes Druckniveau erreicht.
6.6.2 Einﬂuss der Reynoldszahl auf das Stro¨mungsfeld
In diesem Abschnitt wird das Stro¨mungsfeld bei hoher Reynoldszahl genauer analysiert. Dabei werden
verschiedene Aspekte betrachtet. Zuna¨chst wird fu¨r das Stro¨mungsfeld im ungedrosselten Fall untersucht,
wie sich die Innenkontraktion bei ho¨herer Reynoldszahl auswirkt. Weiterhin wird die Entwicklung des
Stro¨mungsfeldes bei Steigerung des Gegendrucks fu¨r den Referenzfall xL = 300 mm in Augenschein ge-
nommen. Am Ende des Abschnitts folgt dann eine direkte Gegenu¨berstellung des Stro¨mungsfeldes bei
xL = 300 mm an verschiedenen Betriebspunkten der beiden unterschiedlichen Bedingungen.
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Einﬂuss der Innenkontraktion auf das Stro¨mungsfeld bei Bedingung 2
Die Innenkontraktion besitzt bei der in Bild 6.60 dargestellten Wanddruckverteilung in der Symmetrie-
ebene keinen entscheidenden Einﬂuss. A¨hnlich wie bei Bedingung 1, vergleiche Kapitel 6.4.2, ergibt sich
auch hier in erster Linie eine Verschiebung der Stoßstrukturen im Stro¨mungsfeld. Ein Einﬂuss auf das
Druckniveau ist nicht ersichtlich. Auﬀa¨llig ist jedoch der signiﬁkante Druckabfall an der dritten Druck-
bohrung im beweglichen Teil der Haube. Die u¨brigen Werte zeigen allesamt a¨hnliche Verla¨ufe, wie sie auch






















0.016 Haube Rem = 5.7 ?10?6 m?1
xL = 340 mm
xL = 330 mm
xL = 315 mm
xL = 300 mm
Abb. 6.60: Vergleich der Wanddruckverla¨ufe fu¨r verschiedene Lippenpositionen fu¨r Bedingung 2
Bei den Machzahlproﬁlen in Abbildung 6.61 und den Pitot- und statischen Druckproﬁlen des Druck-
messrechens zeigen sich besonders u¨ber die Breite des Isolators deutlichere Abweichungen. Wa¨hrend es
bei den entsprechenden Verla¨ufen bei Bedingung 1 in den Bildern 6.16 und 6.17 lediglich in der Mitte
nennenswerte, durch die Lippenposition verursachte Unterschiede gibt, so vera¨ndert sich bei Bedingung 2
auch der Bereich etwa in der Mitte zwischen der Symmetrieebene und den Seitenwa¨nden relativ deutlich.
Insbesondere werden die Verla¨ufe unstetiger, sowohl beim Pitot- als auch dem statischen Druck, und
folglich auch den Machzahlproﬁlen.
Anders sieht es bei den vertikalen Proﬁlen dieser drei Gro¨ßen u¨ber die Isolatorho¨he aus. Dort liegen
die Proﬁle fu¨r den statischen Druck und den Pitotdruck deutlich enger beieinander, ausgenommen die
Bereiche, in denen sich durch die Verschiebung der Stoßstrukturen starke A¨nderungen in den Verla¨u-
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xL = 340 mm
xL = 330 mm
xL = 315 mm
xL = 300 mm
Abb. 6.62: Pitot- und statische Druckproﬁle des Druckmessrechens fu¨r unterschiedliche Innenkontraktionen
xL = 330 mm sieht es so aus, dass die Proﬁle in manchen Bereichen denen des Falls xL = 340 mm stark
a¨hneln, in anderen sich aber an diejenigen der beiden Konﬁgurationen mit xL = 315 mm und 300 mm
angleichen. Dies ko¨nnte darauf hindeuten, dass dieser Fall weder eindeutig dem Stro¨mungsfall 1, wo der
Rampenstoß die Haube verfehlt, noch dem Stro¨mungsfall 2, wo der Rampenstoß unter die Lippe geht,
angeho¨rt, sondern der Rampenstoß direkt mit der Einlauﬂippe interagiert.
Entwicklung des Stro¨mungsfeldes bei Steigerung des Gegendrucks fu¨r Bedingung 2
Abbildung 6.63 zeigt die Entwicklung der Wanddruckverla¨ufe bei Steigerung des Gegendrucks fu¨r
Bedingung 2. Wie auch bei allen anderen im Rahmen der Messreihe untersuchten Konﬁgurationen, bildet
sich zur Anpassung an den Gegendruck zuna¨chst ein schra¨ger Stoß ausgehend von der unteren Wand am
Ende des Isolators. Dies macht sich durch einen entsprechenden Anstieg des statischen Drucks in diesem
Bereich bemerkbar. Wie die Proﬁle des statischen Drucks in Bild 6.65 zeigen, wird davon jedoch schnell,
bei Πst = 44, etwa das untere Viertel des Isolatorquerschnitts beeinﬂusst. Der Pitotdruck bleibt noch kon-
stant, wodurch sich eine Reduzierung der Machzahl in diesem Bereich ergibt, dargestellt in Abbildung 6.64.
Bei weiterer Steigerung zeigt sich das gleiche Muster, das auch schon bei anderen Konﬁgurationen
beobachtet wurde: in der Mittelebene nimmt der Druckanstieg am Ende des Isolators weiter zu und
der Shock-train wandert stromauf, wodurch der Druckanstieg ebenfalls fru¨her beginnt. Auf der Hau-
benoberﬂa¨che ist noch kein Einﬂuss messbar. Im unteren Viertel des Isolatorquerschnitts nimmt der
statische Druck ebenfalls kra¨ftig zu. Der Druckanstieg pﬂanzt sich bis in die Mitte des Isolators fort, wo
er aber zuna¨chst noch sehr schwach ist. Der Pitotdruck ist zu diesem Zeitpunkt noch u¨ber den gesamten
Isolatorquerschnitt konstant. Die Machzahl sinkt aufgrund der Steigerung des statischen Drucks weiter ab.
Beim U¨bergang zu Πst = 59 setzt sich bei den Wanddru¨cken der Symmetrieebene lediglich der vorherige
Trend fort. Der statische Druck erho¨ht sich nun auch in der Mitte des Isolators. Gleichzeitig steigt im
unteren Drittel des Isolators der Pitotdruck deutlich, wodurch die Machzahl in diesem Bereich wieder leicht
steigt. U¨ber die Breite des Isolators ist beim Pitotdruck noch keine A¨nderung erkennbar, der statische
Druck steigt jedoch leicht u¨ber die gesamte Breite, was eine entsprechende Reduktion der Machzahl mit
sich bringt. Bei Πst = 71 macht sich der Gegendruck erstmals auf der Haubenseite bemerkbar. Ansonsten
gibt es hier lediglich weitere Steigerungen des statischen Drucks u¨ber den gesamten Isolatorquerschnitt.
Auch der Pitotdruck u¨ber die Breite steigt leicht an. Die Machzahlproﬁle a¨ndern sich entsprechend.
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Abb. 6.65: Pitot- und statische Druckproﬁle des Druckmessrechens fu¨r unterschiedliche Gegendru¨cke fu¨r xL = 300
mm und Re = 5,7 · 106 m−1
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Steigert man den Gegendruck auf Πst = 129, ergibt sich eine plo¨tzliche A¨nderung der Stro¨mungsstruktur,
die zwar a¨hnlich derjenigen bei Bedingung 1 ist, aber viel schwa¨cher ausfa¨llt (der direkte Vergleich des
Ausmaßes der A¨nderungen bei beiden Bedingungen wird im na¨chsten Abschnitt diskutiert). Wie die
Machzahlproﬁle u¨ber die Ho¨he des Isolators in Abbildung 6.64 zeigen, tritt insbesondere keine Ablo¨sung
nahe der Haubenoberﬂa¨che auf und es bilden sich auch keine ausgedehnten Unterschallgebiete. Lediglich
bei noch weiterer Steigerung des Gegendrucks sinkt die Machzahl am obersten Pitotro¨hrchen leicht in den
Unterschall. Hier macht sich abermals bemerkbar, dass die Grenzschichten bei der ho¨heren Reynoldszahl
du¨nner und damit stabiler hinsichtlich Ablo¨sung sind.
Bei niedrigen Gegendruckverha¨ltnissen zeigen die Spitzen in den Druckverla¨ufen bei x = 0,67 m
auf der Rampen- und x = 0,69 m auf der Haubenseite jeweils die Bereiche von Stoß-Grenzschicht-
Wechselwirkungen an. Auf der Rampenseite ist dies die Interaktion der Stoßstruktur, die durch den Beginn
des festen Teils der Haube induziert wird, mit der Oberﬂa¨che der unteren Wand und an der oberen Wand
diejenige mit der Stoßstruktur der Vorderkanten bzw. der Lippe, die vorher im Bereich 0,54 m < x < 0,6 m
an der unteren Wand zuru¨ck in Richtung Haube reﬂektiert wird. Ab dem Gegendruckverha¨ltnis von
Πst = 129 ist an beiden Wa¨nden im Anschluss an diese Punkte der Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen
nun kein Druckabfall mehr vorhanden, sondern der Druck steigt oben wie unten stetig weiter an, wobei der
Verlauf nahezu linear ist. Anscheinend verbindet sich beim U¨bergang zu diesem Gegendruck der Shock-
train mit den vormals bereits an diesen Punkten vorhandenen Stoßstrukturen und sorgt damit fu¨r die
weitere, kra¨ftige Druckerho¨hung u¨ber den stromab gelegenen Bereich des Isolators. Die stetigen, nahezu
konstanten Druckanstiege u¨ber den restlichen Bereich des Isolators deuten zudem darauf hin, dass die
Sto¨ße nicht nochmals auf die Wa¨nde treﬀen und es keine weiteren Stoß-Grenzschicht-Interaktionen mehr
gibt. Die deutliche Spitze des statischen Drucks in der Mitte des vertikalen Proﬁls des Druckmessrechens
ist vielmehr ein Anzeichen dafu¨r, dass die beiden Sto¨ße an dieser Stelle aufeinandertreﬀen. Im weiteren
Verlauf, also bei nochmaliger Erho¨hung der Drosselung, verschieben sich diese Stoßstrukturen noch ein
Stu¨ck stromauf, so dass der Druckanstieg an beiden Wa¨nden bei etwa x = 0,63 m beginnt. Die Steigung
der Kurven wird dabei jeweils in etwa beibehalten. Auf der Rampenseite steigt der Druck weiterhin sehr
linear u¨ber den Rest des Isolators an, wa¨hrend auf der Haubenseite die Zunahme bis x = 0,67 m zuna¨chst






















Abb. 6.66: Darstellung der Wanddru¨cke auf beiden Seiten der Symmetrieebene in den Querschnitten Q1 und Q2
fu¨r verschiedene Gegendruckverha¨ltnisse fu¨r Re∞,m = 5,7 · 106 m−1
Durch die A¨nderungen in der Stro¨mungstopologie zeigen sich drastische Auswirkungen auf die Druck-
proﬁle des Druckmessrechens. Der statische Druck steigt u¨ber die gesamte Ho¨he des Isolators stark an,
besonders in der Mitte. An der unteren Wand ist die A¨nderung weniger stark. Der Pitotdruck steigt in
der Mitte des Isolators kra¨ftig an, sinkt zu den Wa¨nden hin jedoch ab, wobei dieser Abfall an der oberen
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Wand sehr stark, an der unteren jedoch nur gering ist. Fu¨r die vertikale Machzahlverteilung bedeutet
das, dass die Werte u¨ber die gesamte Ho¨he sinken, besonders stark an den Wa¨nden. In der Mitte ist die
Abnahme moderater. Dies besta¨tigt die Vermutung u¨ber das Aussehen der Stro¨mungsstruktur, da sich
die Auswirkungen des Shock-trains nahe den Wa¨nden am sta¨rksten zeigen, in der Mitte jedoch noch
nicht fu¨r eine allzu starke Verzo¨gerung sorgen. Dies ist erst beim na¨chsten Betriebspunkt der Fall, bei
dem die Stoßstrukturen leicht stromauf verschoben sind. Dies weist darauf hin, dass nur ein Teil die Sto¨ße
des Shocktrains und deren Interaktion bei Πst = 129 von den Druckmesspunkten im mittleren Bereich
erfasst wird.
Bei der Erho¨hung des Gegendrucks von Πst = 71 auf Πst = 129 zeigen die Werte des horizontalen Astes
des Druckmessrechens außerdem eine deutliche Asymmetrie in der Stro¨mung an. Wenn sich die Druckni-
veaus auf beiden Seiten der Symmetrieebene stark unterscheiden, fu¨hrt die u¨bliche Auswertungsmethode
des Druckmessrechens, bei dem die alternierende und antisymmetrische Anordnung der statischen
Drucksonden und Pitotro¨hrchen u¨ber die Breite des Isolators ausgenutzt wird, zu zickzack-fo¨rmigen
Druck- und Machzahlverla¨ufen. Dies ist bei der aktuellen Konﬁguration bei den Gegendruckverha¨ltnissen
Πst = 129 und Πst = 161 der Fall. In den Bildern 6.64 und 6.65 wurden zur Verdeutlichung dieses
Sachverhaltes sowohl die Werte fu¨r die normale Auswertemethode (gestrichelte Linien) eingezeichnet
als auch diejenigen fu¨r die Auswertung mit interpolierten Werten (wie sie auch fu¨r die Analyse des
Schiebewinkelverhaltens verwendet wurde, dargestellt mit durchgezogenen Linien).
Die Abweichungen sind besonders fu¨r den Pitotdruck extrem, wo es tatsa¨chlich so ist, dass sich auf der
gesamten linken Seite ein deutlich niedrigeres Pitotdruckniveau eingestellt hat als auf der rechten. Auch
fu¨r den statischen Druck ergeben sich enorme Unterschiede. Die Kla¨rung der Ursache fu¨r dieses Verhalten
ist jedoch schwierig. Zuna¨chst ist es extrem unwahrscheinlich, dass ein Stro¨mungsfeld vorliegt, in dem
wirklich so starke Druckschwankungen zwischen den einzelnen Messpunkten vorliegen, dass daraus der
Verlauf der
”
normalen“ Auswertungsmethode resultieren wu¨rde.
Andererseits ist jedoch ebenso fraglich, ob eine derart starke Asymmetrie in der Stro¨mung auch tatsa¨chlich
vorliegt, da zwischen den Wanddru¨cken auf beiden Seiten des Einlaufs in den Querschnitten mit radial
verteilten Druckbohrungen keine derartigen Auswirkungen zu beobachten sind. Wie Abbildung 6.66
zeigt, gibt es in den beiden Querschnitten weder die Bildung einer Asymmetrie beim U¨bergang zu
ho¨heren Gegendruckverha¨ltnissen, noch hat der Gegendruck u¨berhaupt einen erkennbaren Einﬂuss auf
die Stro¨mung in den beiden Querschnitten Q1 und Q2, wie es auch bereits bei Bedingung 1 der Fall war.
Die wahrscheinlichste Ursache fu¨r die starke Asymmetrie in den Messwerten des horizontalen Teils des
Druckmessrechens du¨rfte darin liegen, dass, wie schon erwa¨hnt, die Sto¨ße des Shock-Trains direkt in der
Mitte der Isolatorho¨he aufeinander und damit direkt auf den horizontalen Ast des Druckmessrechens
treﬀen. Durch minimale Abweichungen der Stoßlage ko¨nnen sich dabei allerdings sehr große Unterschiede
ergeben, insbesondere die starken Diskrepanzen der Druckniveaus auf beiden Seiten der Symmetrieebene.
Dadurch ko¨nnen die Messwerte in hohem Maße verfa¨lscht werden.
Die sehr groß erscheinenden Unterschiede auf beiden Seiten schlagen sich nicht in gleichem Maße in der
Machzahl nieder. Da diese vom Verha¨ltnis des Pitotdrucks und des statischen Drucks abha¨ngt, ergeben
sich durch die Asymmetrie nur geringe Diﬀerenzen in der Machzahlverteilung auf beiden Seiten. Dennoch
ergeben sich auch fu¨r Ma bei der normalen Auswertemethode, besonders fu¨r Πst = 161, stark schwanken-
de Zickzack-Verla¨ufe. Aufgrund der insgesamten Unsicherheit dieser Messdaten, vor allem auch, weil es
wahrscheinlich ist, dass diese durch einen Stoß oder ein sonstiges Stro¨mungspha¨nomen, dass messtechnisch
nicht korrekt erfasst werden kann, beeinﬂusst werden, sind die Druckverla¨ufe des Druckmessrechens und
die Machzahlproﬁle fu¨r die Gegendruckverha¨ltnisse von Πst = 129 und 161 als physikalisch nicht sinnvoll
und damit auch nicht aussagekra¨ftig einzustufen.
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Vergleich des Stro¨mungsfeldes der beiden Bedingungen
Um die Auswirkungen der Reynoldszahl auf das Stro¨mungsfeld besser zu veranschaulichen, wird in diesem
Abschnitt ein direkter Vergleich der Druck- und Machzahlverteilungen bei den beiden unterschiedlichen
Bedingungen fu¨r vier Betriebspunkte ausgefu¨hrt. Dazu wird die Referenzkonﬁguration mit maximaler In-
nenkontraktion (xL = 300 mm) verwendet. Fu¨r die Gegendruckverha¨ltnisse werden Πst = 39, also der
ungedrosselte Fall, Πst = 70, wo sich der Gegendruckeinﬂuss bereits deutlich bemerkbar macht, aber die
grundlegende Stro¨mungsstruktur sich noch nicht vera¨ndert hat, und Πst = 129, nach der A¨nderung der
Stro¨mungsstruktur, verwendet. Zudem wird auch der Fall betrachtet, welcher jeweils den Zustand des
Stro¨mungsfelds kurz vor dem Unstart des Einlaufs repra¨sentiert. Dies ist bei Bed. 1 bei Πst = 175 der
Fall, bei Bed. 2 jedoch bereits bei Πst = 161. Der Einfachheit halber wird dieser Zustand in der folgenden
Diskussion mit dem Wert fu¨r Bedingung 2 bezeichnet. Die Wanddruckverla¨ufe der beiden Bedingungen
fu¨r die vier Betriebspunkte sind in Abbildung 6.67 dargestellt. Die Diagramme 6.68 und 6.69 zeigen die je-
weiligen Machzahlproﬁle und die Kurven der Pitot- und statischen Dru¨cke des Druckmessrechens. Fu¨r die
letzten zwei Betriebspunkte wurden die als unphysikalisch und nicht aussagekra¨ftig betrachteten horizon-
talen Druck- und Machzahlproﬁle, wie im vorherigen Abschnitt erla¨utert, in den jeweiligen Darstellungen





























?stRem = 2.6 ?10?6 m?1 Rem = 5.7 ?10?6 m?1
Abb. 6.67: Wanddruckverla¨ufe bei verschiedenen Gegendruckverha¨ltnissen fu¨r die Bedingungen 1 und 2
Im Bereich der externen Rampe gibt es quasi keine Unterschiede zwischen den beiden Bedingungen.
Lediglich im Bereich zwischen x = 0,4 m und 0,51 m sind minimale Abweichungen sichtbar. Wie
CFD-Simulationen zeigen, lo¨st die Stro¨mung entlang der Mittellinie im Bereich der externen Rampe bei
laminarer Stro¨mung ab. Dieser Eﬀekt ist bei ho¨herer Reynoldszahl weniger stark ausgepra¨gt, weshalb sich
dort aufgrund des Reynoldszahleinﬂusses Abweichungen ergeben ko¨nnen (vergleiche dazu auch Abschnitt
6.7). Im Experiment kommt außerdem der Einﬂuss der Wandtemperatur hinzu. Wie bereits erwa¨hnt,
heizen sich die Oberﬂa¨chen bei ho¨herer Reynoldszahl deutlich sta¨rker auf. Dies spielt ebenfalls eine Rolle,
auch wenn die Abweichungen insgesamt im Bereich der externen Rampen sehr klein sind.
Sta¨rkere Unterschiede ergeben sich auf der Oberﬂa¨che des beweglichen Teils der Lippe und im Halsbereich
auf der Rampenseite zwischen x = 0,56 m und 0,61 m. Dies sind die Gebiete, in denen der Rampenstoß
mit der Haubenoberﬂa¨che, bzw. der von dort reﬂektierte Rampenstoß wieder mit der unteren Wand
und der dortigen Grenzschicht interagiert. Durch den Einﬂuss der Reynoldszahl auf den Zustand der
Grenzschichten in den Interaktionsgebieten haben die Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen und die
dadurch bedingte Ablo¨sung unterschiedliches Ausmaß. Bei Bedingung 2 ist die Wechselwirkung auf
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der Haubenoberﬂa¨che sta¨rker und die Ablo¨sung umfangreicher. Daher liegt der Druck dort niedriger.
Umgekehrt ist es auf der Rampenseite. Dort ist durch die ho¨here Reynoldszahl die Grenzschicht zum
einen du¨nner und besitzt zum anderen auch bereits einen ho¨heren Turbulenzgrad. Dadurch ist sie stabiler
hinsichtlich Grenzschichtablo¨sung, woraus dann auch eine kleinere Ablo¨seblase und der schnellere und
sta¨rkere Druckanstieg resultieren. Stromab von diesen Bereichen na¨hern sich die Druckverla¨ufe jedoch
wieder an. Vom anliegenden Gegendruck wird die Stro¨mung in diesen Bereichen bei beiden Bedingungen,
wie auch bereits bei allen anderen absolvierten Experimenten, nicht beeinﬂusst. In diesen Gebieten gelten
diese Beobachtungen somit fu¨r den gesamten Betriebsbereich.
Im Bereich stromab von etwa x = 0,63 m gibt es im ungedrosselten Fall, also fu¨r Πst = 39, jeweils eine
Stelle an der oberen und unteren Wand, wo sich Diﬀerenzen zwischen den Druckverla¨ufen der beiden
Bedingungen ergeben. Auch hier handelt es sich jeweils wieder um Interaktionsgebiete von Sto¨ßen mit
den Grenzschichten auf den Oberﬂa¨chen, den Auftreﬀpunkt des Stoßes des festen Teils der Haube auf der
unteren Wand des Isolators (x = 0,65 m bis 0,68 m), sowie den Bereich auf der Haube zwischen x = 0,67 m
und 0,71 m, in dem der Wiederanlegestoß des Ablo¨segebietes auf der Rampe im Halsbereich auf die Ober-
ﬂa¨che der Haube triﬀt. In beiden Fa¨llen ist die Lage des Interaktionsgebietes bei Bedingung 2 gegenu¨ber
Bedingung 1 stromauf verschoben. Beim Wiederanlegestoß liegt dies im geringeren Ausmaß der Ablo¨se-
blase im Halsbereich, wodurch dieser bereits etwas fru¨her entsteht und dadurch die gesamte Stoßstruktur
stromauf verschoben wird. Beim Stoß des festen Teils der Haube ergeben sich zum einen geringfu¨gige
A¨nderungen beim Stoßwinkel, da dieser auch durch den Zustand und die Dicke der Grenzschicht und
damit durch die Reynoldszahl beeinﬂusst wird. Zudem a¨ndert sich die Lage beider Sto¨ße geringfu¨gig, da
sich die Position der Stoß-Stoß-Wechselwirkung zwischen den beiden Sto¨ßen etwas verschiebt. Durch diese
Einﬂu¨sse ergeben sich auch geringe A¨nderungen der Stoßsta¨rken, wodurch sich die leichten Unterschie-
de bei den Druckanstiegen bei diesen beiden Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen am Ende des Isolators
erkla¨ren, wobei sich auch der direkte Einﬂuss der Reynoldszahl auf das Ausmaß der Interaktion auf die
Ho¨he des Druckanstiegs auswirkt. Auf der Unterseite ergibt sich dadurch nur direkt im Interaktionsgebiet
eine Druckdiﬀerenz. Stromab davon sind die Druckverla¨ufe bei beiden Reynoldszahlen fast identisch. Auf
der Haubenoberﬂa¨che liegt die Druckerho¨hung bei Bedingung 2 zuna¨chst marginal ho¨her, aber zum Ende
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Abb. 6.68: Vergleich der Machzahlverla¨ufe der Bedingungen 1 und 2 bei verschiedenen Gegendruckverha¨ltnissen
Bei den horizontalen und vertikalen Druckproﬁlen ergeben sich beim ungedrosselten Betrieb sowohl beim
Pitotdruck als auch beim statischen Druck sehr a¨hnliche Verla¨ufe fu¨r beide Bedingungen. Lediglich in der
Mitte und nahe der oberen Wand ﬁnden sich erwa¨hnenswerte Diﬀerenzen beim statischen Druck. Beim
Pitotdruck fallen die Diskrepanzen etwas deutlicher aus. Hier gibt es fast u¨ber den gesamten Querschnitt
geringe, aber dennoch klare Abweichungen, besonders in der oberen Ha¨lfte des Isolators sowie in den
a¨ußeren Bereichen des horizontalen Proﬁls. Durch die Unterschiede beim Pitotdruck ergeben sich auch
Diﬀerenzen in den Machzahlproﬁlen. Diese sind besonders in der vertikalen Verteilung vorhanden. In der
Mitte und im unteren Bereich liegt Ma fu¨r Bedingung 1 ho¨her, in der oberen Ha¨lfte Bedingung 2, außer
direkt an der Wand, wo die Machzahl bei Bedingung 1 wieder ho¨her liegt. Im horizontalen Proﬁl sind die
Abweichungen deutlich kleiner. Hier ergibt sich fu¨r Bedingung 2 ein gleichma¨ßigerer Verlauf, insbesondere
der Abfall direkt in der Mitte ist hier nicht vorhanden.
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6.6 Reynoldszahl-Variation
Beim 2. Betriebspunkt, also bei Πst = 70, hat der Gegendruck bei beiden Bedingungen nur einen geringen
Einﬂuss auf die Wanddruckverla¨ufe. Die Anpassung an den Gegendruck wird in erster Linie im unteren
Bereich des Isolators ab etwa x = 0,69 m erreicht, wie der Druckanstieg an der unteren Wand zeigt. Dieser
hat dort bei beiden Bedingungen eine nahezu identische Auswirkung auf den Druckverlauf, so dass es
auf der Rampenseite abgesehen von den Abweichungen in den Interaktionsgebieten weiterhin praktisch
keinen Einﬂuss der Reynoldszahl gibt. Auf der Haubenseite macht sich der Gegendruck bei Bedingung
2 bereits leicht am letzten Druckmesspunkt bemerkbar, bei Bedingung 1 jedoch noch nicht. Die Druck-
anstiege durch die Interaktionsgebiete in diesem Bereich bleiben vom Gegendruck noch unberu¨hrt. Auch
die statischen Druckwerte des Druckmessrechens zeigen keine besonderen Diﬀerenzen zwischen den beiden
Reynoldszahlen bei Πst = 70, außer leichten Schwankungen im Zentrum des Isolators und den mittleren
Bereichen zwischen dem Zentrum und den Seitenwa¨nden sowie der unteren Wand. Die Schwankungen
beim Pitotdruck sind nach wie vor gro¨ßer und u¨ber nahezu den gesamten Isolatorquerschnitt verteilt.
Dabei laufen die durch den Gegendruck bedingten A¨nderungen bei beiden Reynoldszahlen allerdings a¨hn-
lich ab. Nur im unteren Viertel der Isolatorho¨he, wo der Pitotdruck kra¨ftig steigt, hat der Gegendruck
Auswirkungen, im restlichen Bereich bleibt dieser noch konstant. Bei Bedingung 1 ist die Erho¨hung des
Pitotdrucks deutlich gro¨ßer. Aus diesen A¨nderungen beim Pitot- und statischen Druck resultieren auch
gro¨ßere Abweichungen in der Machzahlverteilung. Hier ist es weiterhin so, dass die Machzahl im unteren
Bereich bei Bedingung 1 ho¨her liegt und im oberen bei Bedingung 2. Der Unterschied in der Mitte des
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Abb. 6.69: Vergleich der Pitot- und statischen Druckproﬁle bei verschiedenen Gegendruckverha¨ltnissen fu¨r die
Bedingungen 1 und 2
Die A¨nderung der Stro¨mungsstruktur bei Erho¨hung des Druckniveaus auf Πst = 129 erfolgt bei den beiden
Bedingungen jedoch auf sehr unterschiedliche Weise. Wie in Abschnitt 6.4.3 fu¨r Bedingung 1 ausfu¨hrlich
erla¨utert, bildet sich bei diesem U¨bergang ein Shock-train beginnend in der Mitte des Keils am Anfang
des festen Teils der Haube, bei etwa x = 0,63 m. Die Interaktion dieses Stoßes mit der unteren Wand
wiederum verursacht dort einen enormen Druckanstieg. Auf der Haubenseite bildet sich hinter diesem Stoß
ein Unterschall- bzw. Ablo¨sungsgebiet aus. Bei Bedingung 2 ist auf beiden Wa¨nden ab etwa x = 0,67 m
auf der Rampen- und x = 0,69 m auf der Haubenseite ein starker, stetiger Druckanstieg vorhanden, aber,
wie bereits erwa¨hnt, keine Ablo¨sung oder Unterschallgebiete. Wie im vorherigen Abschnitt erla¨utert, sieht
es so aus, dass sich der Shock-train mit den Sto¨ßen, die an diesen Stellen reﬂektiert werden, verbindet
und dadurch nur jeweils ein schra¨ger Stoß von der oberen und unteren Wand ausgeht, der nicht mehr
im Bereich des Isolators auf der jeweils gegenu¨berliegenden Wand auftriﬀt, sondern dass sich diese Sto¨ße
etwa auf Ho¨he des horizontalen Astes des Druckmessrechens treﬀen. Durch die große Ablo¨seblase an der
oberen Wand, bzw. deren Ablo¨sestoß, beginnt der Druckanstieg bei Bedingung 1 sehr viel weiter stromauf
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als bei Bedingung 2. Auf der Rampenseite ist es bei dieser Drosselung hingegen so, dass der Druckverlauf
bis x = 0,67 m nicht vom Gegendruck beeinﬂusst wird und folglich im dortigen Interaktionsgebiet der
Druck bei Bedingung 2 weiterhin ho¨her liegt. Erst ab diesem Punkt steigt der Druck auch bei niedriger
Reynoldszahl durch den Einﬂuss des Gegendrucks an. Der Anstieg verla¨uft dann jedoch viel steiler, so
dass das Druckniveau insgesamt auch bedeutend ho¨her liegt.
Die unterschiedlichen A¨nderungen in der Stro¨mungsstruktur schlagen sich auch in starken Diskrepanzen
in den Machzahl- und Druckproﬁlen des Druckmessrechens nieder. Fu¨r beide Bedingungen ergeben
sich an der oberen Wand sehr starke Abfa¨lle im Pitotdruck. Ansonsten sind die Verla¨ufe aber stark
unterschiedlich. Bei Bedingung 1 steigt der Pitotdruck von der oberen zur unteren Wand hin sehr
stark an. Der Verlauf im mittleren Bereich ist dabei fast linear. Bei Bedingung 2 ist jedoch ein starkes
Maximum des Pitotdrucks in der Mitte vorhanden, und zur unteren Wand hin fa¨llt das Niveau wieder
deutlich ab. A¨hnlich ist es beim statischen Druck, wobei der Verlauf hier mehrere Wendepunkte besitzt:
Von der oberen Wand ausgehend fa¨llt der Druck zuna¨chst leicht ab, steigt stark an, so dass in der Mitte
ein Maximum erreicht wird, sinkt wieder deutlich ab, und steigt schlussendlich u¨ber das unterste Drittel
des Isolators zur Wand hin wieder deutlich an. Bei Bedingung 1 ergibt sich nur ganz nahe der oberen
Wand ein leichter Ru¨ckgang des statischen Drucks, anschließend nimmt er mit abnehmender Isolatorho¨he
immer weiter zu.
Die sich daraus ergebenden Machzahlen sind ebenfalls stark unterschiedlich. Wa¨hrend bei Bedingung 2
eine vergleichsweise kontinuierliche Machzahlverteilung vorliegt, bei der in der Mitte des Isolators ein
Bereich mit relativ konstanter Machzahl entsteht, die zu den oberen und unteren Wa¨nden hin ma¨ßig
abfa¨llt, steigt die Machzahl bei Bedingung 1, ausgehend von der oberen Wand, u¨ber die Isolatorho¨he
sehr stark an. Die unterschiedlichen vertikalen Proﬁle, besonders die ho¨heren Dru¨cke im unteren Bereich
bei Bedingung 1, sind in erster Linie durch die bei dieser Bedingung auftretende Ablo¨sung bedingt.
Da die Ablo¨seblase de facto eine Versperrung im Isolator darstellt, die von der Stro¨mung umgegangen
werden muss, ist eine sta¨rkere Kompression in diesem Bereich no¨tig, da der Durchgangsquerschnitt fu¨r
die Innenstro¨mung eingeengt ist.
Die weitere Entwicklung des Stro¨mungsfeldes bei Steigerung des Gegendrucks bis zum Punkt kurz vor
dem Einlauf-Unstart verla¨uft bei beiden Reynoldszahlen sehr a¨hnlich. Das Druckniveau nimmt weiter zu,
und die Punkte, an denen der Shock-train bzw. insgesamt die Auswirkungen des Gegendrucks beginnen,
wandern weiter stromauf. Auf der unteren Wand ist die Lage dieses Punktes weiterhin fu¨r beide Bedingun-
gen identisch. Wa¨hrend es bei Bedingung 1 eine enorme Erho¨hung des statischen Drucks u¨ber die gesamte
Isolatorho¨he gibt, ist der Einﬂuss bei Bedingung 2 eher gering. Direkt an der unteren Wand und im oberen
Viertel gibt es bedeutsame Druckerho¨hungen, im Zentrum sinkt der statische Druck sogar leicht ab. Dort
steigt jedoch der Pitotdruck drastisch, wa¨hrend er im oberen Bereich des Isolators praktisch konstant
bleibt und nahe der unteren Wand leicht abfa¨llt. Diesen Beobachtungen entsprechend sind die A¨nderun-
gen der Machzahl bei Bedingung 1 auch bedeutend gro¨ßer: Wa¨hrend sie im oberen Bereich wieder steigt,
wobei sich weite Bereiche weiterhin im Unterschall beﬁnden, sinkt sie in der unteren Ha¨lfte merklich ab.
Bei Bedingung 2 sind die Unterschiede deutlich kleiner, es gibt leichte Abfa¨lle nahe der oberen und unteren
Wand und eine Steigerung in der Mitte. Die grundlegende Form bleibt jedoch gleich, wa¨hrend sie sich bei
Bedingung 1 ziemlich deutlich a¨ndert.
6.7 IR-Messungen
Die Messungen der Oberﬂa¨chentemperaturverteilung und Ableitung der Wa¨rmelasten aus deren zeitlichen
Entwicklung stellt zum Einen aus systemtechnischer Sicht einen wichtigen Punkt dar, da daraus Anhalts-
punkte u¨ber die lokalen Wa¨rmelasten zur Auslegung des Ku¨hlungskonzepts erhalten werden, besonders die
Lage und Gro¨ße der maximalen thermalen Belastung. Zum anderen ko¨nnen sie auch Informationen u¨ber




(a) Bed. 1: Rem = 2,6 · 106 m−1 (b) Bed. 2: Rem = 5,7 · 106 m−1
Abb. 6.70: Stantonzahlverteilung auf der externen Rampe fu¨r Bedingungen 1 und 2
Die Abbildungen 6.70(a) und 6.70(b) zeigen die Stantonzahlverteilungen auf dem PEEK-Einsatz der
externen Rampen fu¨r die beiden Windkanalbedingungen 1 und 2. Die Streifen an beiden seitlichen
Ra¨ndern des PEEK-Einsatzes, die am vorderen Ende sehr schmal sind und stromab immer breiter
werden und einen starken Anstieg der Stantonzahl zeigen, sind auf Wirbelbildung durch die Interaktion
der Seitenwandsto¨ße mit der Grenzschicht der Rampe und der dadurch induzierten Eckenstro¨mung
zuru¨ckzufu¨hren. Wie schon in Kapitel 3.6 gezeigt, konnte die Bildung von Eckenwirbeln durch das
Abrunden der Ecken des Einlaufs zwar abgeschwa¨cht werden, die typische Stro¨mungsstruktur samt ihrer
Folgen, insbesondere der Aufheizung im Eckenbereich, wie sie von Stainback [203] beschrieben wird, ist
aber dennoch vorhanden. Dies ist bei laminarer Grenzschicht sehr viel ausgepra¨gter als im turbulenten
Fall, wie der Vergleich mit den CFD-Daten aus TAU-Rechnungen in Abbildung 6.71 zeigt. Darin sind
zum Vergleich jeweils die Stantonzahlverteilung im Bereich der externen Rampe aus voll-turbulenten und
transitionellen Rechnungen, bei der der Transitionspunkt so gesetzt war, dass die Stro¨mung im Bereich
der externen Rampe komplett laminar ist, dargestellt, wobei jeweils eine Ha¨lfte Bedingung 1 und die
andere Ha¨lfte Bedingung 2 mit ho¨herer Re-Zahl zeigt. Fu¨r die TAU-Rechnungen wurde das bereits in
Abschnitt 3.4 erwa¨hnte k-ω+SST-Turbulenzmodell verwendet. Die Rechnungen sowohl fu¨r den laminaren
als auch turbulenten Fall zeigen gute U¨bereinstimmungen mit Quadﬂow-Rechnungen von Ngyuen [154],
wo fu¨r transitionelle Rechnungen das ebenfalls bereits erwa¨hnte SST-γ-Reθ-Transitionsmodell zum
Einsatz kam.
Hier wird deutlich, dass die Vernachla¨ssigung der Transition bei der voll-turbulenten Rechnung zwar, wie
in Abschnitt 3.4.3 beschrieben, eine gute U¨bereinstimmung der Stro¨mungsstruktur im internen Bereich
des Einlaufs liefert. Im externen Bereich jedoch, wo oﬀensichtlich im Versuchsfall ebenfalls eine laminare
Stro¨mung vorherrscht, ergibt die turbulente Rechnung falsche Resultate. Die Rechnungen mit laminarer
Stro¨mung auf der externen Rampe hingegen ko¨nnen den Sachverhalt deutlich besser reproduzieren, wobei
die Strukturen der Eckenwirbel im Experiment eine Aufheizung u¨ber einen deutlich breiteren Bereich
verursachen und die maximalen Werte zudem deutlich ho¨her liegen. Fu¨r Bedingung 2 mit der ho¨heren
Reynoldszahl von Rem = 5,7 · 106 m−1 liegen die Werte nochmals ho¨her und die Bereiche der Aufheizung
sind noch weiter ausgebreitet. Zudem scheinen die Eckenwirbel mit einem leicht steileren Winkel zur
Symmetrieebene hin zusammenzulaufen. Diese Ergebnisse fu¨r Bedingung 2 sind sehr u¨berraschend, da
normalerweise zu erwarten wa¨re, dass die Stantonzahl bei ho¨herer Reynoldszahl niedriger liegt, so wie es
in den CFD-Rechnungen in Graphik 6.71 der Fall ist.
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(a) turbulent (Wilkox k-ω+SST) (b) laminare Stro¨mung auf externen Rampen
Abb. 6.71: Vergleich der Stantonzahlverteilungen der Bedingungen 1 und 2 aus TAU-Rechnungen mit turbulenter
(links) und laminarer (rechts) Stro¨mung im Bereich der externen Rampen
In den Diagrammen 6.72(a) bis 6.72(d) sind zur besseren Veranschaulichung und Vergleichbarkeit die
Stantonzahlverla¨ufe in x-Richtung entlang der Mittellinie sowie bei y = ±18 mm (bei CFD-Rechnungen
aufgrund der Symmetrie nur eine Linie) dargestellt. Fu¨r Bedingung 1 ist hier klar ersichtlich, dass die
Verla¨ufe der transitionellen Rechnung mit den experimentellen Daten deutlich besser u¨bereinstimmen als
der turbulente Fall, besonders im vorderen Bereich. Sehr deutlich wird hier nun, dass in der Rechnung der
Wa¨rmeeintrag in die Wand durch die Wirbelstrukturen lokal sehr viel sta¨rker beschra¨nkt ist und dadurch
nur ein schmaler Streifen die Spuren der Eckenwirbel zeigt. Dies zeigt die seitliche Linie (y = 18 mm), die
ab x = 200 mm zuerst ansteigt und dann wieder abfa¨llt. Im Experiment beginnt der Anstieg erst etwa 50
mm stromauf, und hier steigt die St-Zahl bis zum Ende des PEEK-Einsatzes stetig weiter an. Ab x ≈ 300
mm stimmen auch entlang der Symmetrieebene die Verla¨ufe der Rechnung und des Experiments nicht
mehr gut u¨berein. Die sta¨rkere Ausbreitung der Aufheizung durch die Wirbelstrukturen im Experiment
liegt unter anderem auch an der Vernachla¨ssigung der tangentialen Wa¨rmestro¨me in der PEEK-Oberﬂa¨che
bei der Auswertung mittels eines 1D-Modells. Dadurch wird angenommen, dass sa¨mtlicher Wa¨rmeeintrag
an einem Punkt aus der Stro¨mung stammt, obwohl dieser auch aus der Wa¨rmeleitung kommen kann. Dies
fu¨hrt dazu, dass die Wa¨rmeu¨bertragung und folglich die Stantonzahl u¨berscha¨tzt werden, und somit u¨ber
einen weiteren Bereich verschmiert werden. Das Ausmaß dieser Einﬂu¨sse wurde von Ha¨berle untersucht
und quantiﬁziert [90]. Aber auch hinsichtlich der Maximalwerte der Stantonzahl gibt es hier deutliche
Diskrepanzen zwischen Rechnung und Experiment.
Fu¨r Bedingung 2 liegt die St-Zahl bereits ab Beginn der Messﬂa¨che deutlich ho¨her als die mit CFD fu¨r
die laminare Grenzschicht ermittelten Werte. Zur turbulenten Rechnung gibt es nach wie vor deutlich
ho¨here Diskrepanzen, so dass ausgeschlossen werden kann, dass die Stro¨mung bereits im Bereich der
Vorderkanten durch irgendwelche Interaktionen umschla¨gt und daraus die ho¨heren Werte der St-Zahl fu¨r
diese Bedingung resultieren. Wie Diagramm 6.72(c) zeigt, unterscheiden sich die Werte der beiden Bedin-
gungen bis etwa x = 200 mm praktisch nicht. Ab diesem Punkt macht sich der Einﬂuss der Eckenwirbel
bemerkbar, der, wie Abbildung 6.70 schon zeigte, bei Bedingung 2 deutlich fru¨her Auswirkungen zeigt
und auch die bedeutend ho¨heren Maximalwerte verursacht. Die CFD-Ergebnisse in den Abbildungen
6.71 und 6.72(d) zeigen hier vielmehr das Verhalten, das auch fu¨r die experimentellen Werte zu erwarten
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(d) Vergleich von numerischen Daten von Bed. 1 und 2
Abb. 6.72: Vergleich extrahierter Stantonzahlverla¨ufe aus Experimenten und CFD-Rechnungen
sind als bei Bedingung 1. Die Ursache hierfu¨r kann aus den Messdaten jedoch nicht ermittelt werden.
Ebenso bleibt unklar, warum sich die Werte der St-Zahl in den Bereichen, in denen keine Beeinﬂussung
durch die Eckenwirbel vorliegt, nicht unterscheiden.
In den Diagrammen in Abbildung 6.70 ist auch eine zwar geringfu¨gige, aber dennoch deutlich erkennbare
Asymmetrie in der Stro¨mung sichtbar, sowohl fu¨r Bedingung 1 als auch Bedingung 2. Diese Abwei-
chungen sind auch deutlich gro¨ßer als diejenigen, die beim Vergleich der Wanddruckwerte in den beiden
Querschnitten mit radial verteilten Druckbohrungen beobachtet wurden (vgl. Kapitel 4.4.2). Bei der
ho¨heren Reynoldszahl mit Rem = 5,7 ·106 m−1 ergibt sich insgesamt eine a¨hnliche Struktur, jedoch liegen
die Maximalwerte fu¨r St deutlich ho¨her. Auch der Bereich mit sehr großem Wa¨rmeeintrag ist hier gro¨ßer.
Auch durch die unterschiedlichen Flugbahnwinkel ergeben sich starke Vera¨nderungen der Stro¨mungs-
struktur sowie der dadurch bedingten Wa¨rmelasten. Dies liegt in erster Linie an den A¨nderungen
der Stoßsta¨rken, die sich durch die anliegenden Anstell- bzw. Schiebewinkel ergeben. Bei positivem
Anstellwinkel wird der Rampenstoß schwa¨cher. Folglich ist auch zu erwarten, dass die Intensita¨t der
Stoß-Stoß- und Stoß-Grenzschicht-Interaktionen im Eckenbereich abnimmt und damit auch die Sta¨rke
der Wirbel, wodurch wiederum der Wa¨rmeeintrag deutlich verringert wird. Dies la¨sst sich anhand der
Darstellungen der St-Verteilungen fu¨r die Anstellwinkel α = 3° und 6° in den Bildern 6.73(a) und 6.73(b)
nachvollziehen.
Besonders im Fall mit α = 6° ist zu sehen, dass die Wirbel aufgrund des sehr kleinen eﬀektiven Ram-
penwinkels gegenu¨ber der Anstro¨mung und somit schwachen Rampenstoßes sehr stark abgemildert sind.
Fu¨r negative Anstellwinkel ergibt sich ein genau umgekehrtes Bild: Durch den viel sta¨rkeren Rampenstoß
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(a) α = 3° (b) α = 6°
Abb. 6.73: Stantonzahlverteilung auf der externen Rampe fu¨r positive Anstellwinkel
sind auch die Eckenwirbel sta¨rker und folglich die Wa¨rmelasten bedeutend ho¨her. Der Punkt, bei dem die
Stantonzahl in den ho¨chsten Bereich vorsto¨ßt, liegt bereits bei x ≈ 200 mm. Bemerkenswert ist ebenso,
dass die Wa¨rmelast hier nicht sehr stark in tangentiale Richtungen verschmiert wird.
Fu¨r den Schiebewinkel β sieht es so aus, dass sich auf der Luv-Seite (der Stro¨mung zugewandt) ein sehr
starker Seitenwandstoß und auf der anderen Seite lediglich eine a¨ußerst schwacher Stoß entsteht. Dabei
sind zwei Stro¨mungspha¨nomene zu erkennen, die fu¨r einen hohen Wa¨rmeeintrag im stromab gelegenen
(a) α = −3° (b) β = 6°
Abb. 6.74: Stantonzahlverteilung fu¨r negativen Anstellwinkel und Schiebewinkel
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Drittel des PEEK-Einsatzes verantwortlich sind, wobei die na¨her an der Wand gelegene Struktur eine
ho¨here Stantonzahl zur Folge hat, als diejenige im mittleren Bereich des Einlaufs. Besonders hinsichtlich
der Maximalwerte der Wa¨rmelasten und der Bereichen, in denen diese auftreten, sind die A¨nderungen,
die sich durch Variation der Flugbahnwinkel und Stro¨mungsbedingen ergeben, im Thermalhaushalt zur
Auslegung des Ku¨hlungskonzepts zu beru¨cksichtigen.
Ein Punkt, u¨ber den die Infrarot-Messungen jedoch keinen Aufschluss geben, ist das Transitionsverhalten.
Im Bereich bis zum Zusammentreﬀen der Wirbelstrukturen gibt es keine Erho¨hung der Wa¨rmelasten und




Wie die Ergebnisse im vorherigen Abschnitt zeigen, wurde mit der in Kapitel 3 beschriebenen Auslegungs-
strategie ein Einlauf mit sehr guten Betriebseigenschaften ausgelegt, der alle gestellten Anforderungen
erfu¨llt. Dennoch verfu¨gt dieser Einlauf immer noch u¨ber eindeutiges Optimierungspotenzial, da die
Variation weiterer Parameter mo¨glich ist, sowie unter Umsta¨nden gro¨ßere Wertebereiche bzw. kleinere
Abstufungen bei den bereits verwendeten Parametern zu verbesserten Ergebnissen fu¨hren ko¨nnen. Dies
fu¨hrt jedoch zu einer unu¨berschaubaren Vielzahl an mo¨glichen Konﬁgurationen und der no¨tige Rechen-
wie auch sonstige Arbeitsaufwand wu¨rde ins Unermessliche steigen. Daher kann man sagen, dass es zwar
mo¨glich ist, auf diese Weise einen guten Einlauf auszulegen, es aber praktisch nicht mo¨glich ist, diesen
vollsta¨ndig zu optimieren.
Daher wurden im Rahmen dieser Arbeit auch alternative Auslegungsverfahren in Betracht gezogen,
auch wenn diese aufgrund der Vorgaben nicht zur Auslegung infrage gekommen wa¨ren. Fu¨r die Zukunft
sollte man jedoch erwa¨gen, bei der Gestaltung der Geometrie mehr Freiheiten zu lassen, damit auch
analytische Auslegungsmethoden zum Einsatz kommen ko¨nnen. Besonders vielversprechend, und auch
bereits ha¨uﬁg erfolgreich angewandt, ist die Technik des Streamline-Tracings [31], also des Nachverfolgens
von Stromlinien, die in Abschnitt 2.2.5 schon kurz angesprochen wurde. Der Grundgedanke hierbei ist,
sich zuna¨chst ein Stro¨mungsfeld mit den gewu¨nschten Eigenschaften zu konstruieren, im Falle eines
Einlaufs beispielsweise mit einem vorgegebenen Kompressionsverha¨ltnis Πst. Anschließend werden die
Stromlinien berechnet, die durch eine vordeﬁnierte Fla¨che verlaufen, wie den Eintrittsquerschnitt in
die Brennkammer. Diese Stromlinien deﬁnieren dann die Geometrie, die no¨tig ist um das gewu¨nschte
Ergebnis zu erhalten.
Die Art, wie das Stro¨mungsfeld konstruiert wird, ist der Hauptpunkt, in dem sich die nachfol-
gend beschriebenen Streamline-Tracing-Verfahren unterscheiden. Hier werden zwei Mo¨glichkeiten fu¨r
mit Streamline-Tracing entworfene Einla¨ufe betrachtet: sogenannte REST-Einla¨ufe (Rectangular-to-
Elliptical-Shape-Transition-Einlauf), die auf umgekehrten Du¨senexpansionsfeldern basieren und sich
dadurch auszeichnen, dass sie einen rechteckigen Fangquerschnitt besitzen, der in einen elliptischen
Brennkammerquerschnitt u¨bergefu¨hrt wird. Außerdem werden auch Einlaufgeometrien auf der Grundlage
von Busemannstro¨mungsfeldern behandelt.
Zum Vergleich der Auslegungsmethoden und der mit den jeweiligen Verfahren konstruierten Geometri-
en ist anzumerken, dass eine pauschale Beurteilung, welches Verfahren und welcher Einlauf besser oder
schlechter sei, nicht sinnvoll ist, da jedes Verfahren wie auch die damit erstellten Einla¨ufe Sta¨rken und
Schwa¨chen besitzen und zudem die Vergleichbarkeit in etlichen Aspekten eingeschra¨nkt ist, z.B. aufgrund
des elliptischen Brennkammerquerschnitts, der fu¨r REST-Einla¨ufe vorgegeben ist.
7.1 REST-Einla¨ufe
Durch eine Kooperation mit dem Centre of Hypersonics der University of Queensland in Brisbane, Aus-
tralien, wurde ein Auslegungstool fu¨r REST-Einla¨ufe zur Verfu¨gung gestellt [216], mit welchem bereits
erfolgreich zahlreiche Einla¨ufe fu¨r unterschiedliche Bedingungen erstellt wurden [77, 147, 193, 195, 209].
Die Besonderheit hierbei ist, dass im verwendeten Stro¨mungsfeld, welches bei diesem Verfahren mit der
Methode der Charakteristiken (MOC) erzeugt wird, drei verschiedene Geometrien erzeugt werden, die
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miteinander verschmolzen werden, um so den U¨bergang von einem rechteckigen Fangquerschnitt zu einem
elliptischen Brennkammerquerschnitt zu erreichen [192]. Diese Geometrie des Fangquerschnitts bietet
gegenu¨ber anderen Konﬁgurationen, auch dem GK-3D-Einlauf, den Vorteil, dass eine Integration in ein
entsprechendes Flugzeug oder einen Versuchstra¨ger mit einem rechteckigen Querschnitt in der Regel
einfacher ist.
Das Verfahren la¨sst sich in drei Schritte aufteilen, die in den na¨chsten Abschnitten beschrieben werden:
1. Konstruktion des Stro¨mungsfelds




reibungsfreie Geometrie“ wird dabei diejenige Geometrie bezeichnet, die direkt aus dem
Streamline-Tracing-Prozess resultiert. Da die Stromlinien im Stro¨mungsfeld keinen Wandeﬀekten unter-
worfen sind, entspricht die damit berechnete Geometrie derjenigen, die der Einlauf bei reibungsfreier
Stro¨mung ha¨tte. Diese muss im Anschluss korrigiert werden, um die tatsa¨chliche Form des Einlaufs bei
viskoser Stro¨mung zu erhalten.
Konstruktion des Stro¨mungsfelds
Mittels der Methode der Charakteristiken (MOC) wird zuna¨chst ein zweidimensionales Expansionsfeld mit
einem Zentralko¨rper erzeugt, aus welchem spa¨ter ein rotationssymmetrisches Stro¨mungsfeld gebildet wird.
Dieses wird durch die Ein- und Ausgangs-Machzahl sowie den Kernradius rc des Zentralko¨rpers, genau
gesagt dem Verha¨ltnis rcR0 des Kernradius zum Radius R0 des Stro¨mungsfelds deﬁniert und ist in Abbildung
7.1 schematisch dargestellt. Um ein Stro¨mungsfeld zu erhalten, das den Bedingungen des GRK entspricht,
wurde als Eintrittsmachzahl des Du¨senexpansionsfeldesMa0 = 4,47 gewa¨hlt und als Austrittsmachzahl die
der Flugbedingung entsprechenden MachzahlMa∞ = 8. Das Verha¨ltnis des Kernradius des Zentralko¨rpers











Abb. 7.1: Schematische Darstellung des rotationssym-
metrischen Kompressionsfeldes, aus [192] Abb. 7.2: Mit SEAGULL berechnetes Stro¨mungsfeld
Dieses wird im Anschluss umgekehrt, um ein Kompressionsfeld zu erhalten und bei einem gewu¨nschten
Lippenwinkel abgeschnitten (dieser Winkel entspricht nicht dem Lippen- oder Vorderkantenwinkel der
spa¨teren Einlaufkontur). Dabei werden dann die Ein- und Austrittsmachzahlen vertauscht, so dass die
gewu¨nschte Flugbedingung mit Ma∞ = 8 erreicht wird. Außerdem wird deﬁniert, ab welcher Stelle der
Isolator mit konstantem Querschnitt beginnen soll und auch dessen La¨nge. Der Lippenwinkel wurde mit
6° angenommen. Diese Parameter sollten so gewa¨hlt werden, dass ein mo¨glichst guter Kompromiss aus
mo¨glichst hohem Totaldruckru¨ckgewinn und maximaler Stoßsta¨rke, die keine Ablo¨sung induziert, sowie
minimaler La¨nge und mo¨glichst homogener Stro¨mung gefunden wird [192]. Das rotationssymmetrische
Kompressionsfeld wird dabei mit einem reibungsfreien Shock-ﬁtting Code namens SEAGULL berechnet
[186]. Das Ergebnis des Stro¨mungsfelds ist anhand der Druckverteilung in Abbildung 7.2 dargestellt.
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Bestimmung der reibungsfreien Geometrie
In diesem rotationssymmetrischen Stro¨mungsfeld wird im Anschluss mittels TECPLOT-Routinen durch
Nachverfolgen der Stromlinien, die verschiedene deﬁnierte Querschnitte begrenzen, die Form dreier Ein-







Abb. 7.3: Deﬁnierte Querschnitte im Hals des Einlaufs
Bei den Querschnitten, durch die die Stromlinien berechnet werden, handelt es sich um zwei Schnitte,
die den Hals des Einlaufs bestimmen, wie in Abbildung 7.3 dargestellt. Der dritte Querschnitt be-
stimmt den elliptischen Brennkammerquerschnitt. An diesem Punkt stellt sich auch die Frage, wie der
elliptische Brennkammerquerschnitt zu deﬁnieren ist, um eine mo¨glichst gute Vergleichbarkeit mit dem
GK-3D-Einlauf zu erhalten. Als sinnvollste Lo¨sung wird dabei angesehen, die Breite der Brennkammer
(a) rechteckige Stromlinien (b) gerundete Stromlinien (c) elliptische Stromlinien
(d) rechteckige Querschnitte (e) gerundete Querschnitte (f) elliptische Querschnitte




konstant zu halten, damit weiterhin das Zentralinjektor-Konzept des GRK angewendet werden ko¨nnte.
Das Seitenverha¨ltnis und daraus die Ho¨he der Brennkammer werden dann so bestimmt, dass die Fla¨che
des Querschnitts ebenfalls gleich bleibt. Dies fu¨hrt im Vergleich zum GRK-Entwurf zu einer ho¨heren
Brennkammer.
Nach der Bestimmung der Querschnitte der drei Geometrien wird eine mathematische Lofting-Prozedur
zur Verschmelzung der Querschnitte zu einer einzigen Geometrie angewandt, die den gewu¨nschten U¨ber-
gang von einem rechteckigen Fang- zu einem elliptischen Brennkammerquerschnitt bietet und dabei glatte
U¨berga¨nge zwischen den verschiedenen Formen garantiert [22, 192]. Wenn f1(y) und f2(y) die Schnit-
te der Formen A und B an einer beliebigen Stelle x zwischen der Stirnﬂa¨che xca und der Position des
Haubenschließungspunktes xcc darstellen, dann berechnet sich die Form des verschmolzenen Querschnitts
nach
f(y) = [f1(y)]







, α > 0 (7.2)
Der Parameter α beeinﬂusst, wie die Formen ineinander u¨bergehen und kann so variiert werden, dass der
Einlauf hinsichtlich einer gewu¨nschten Gro¨ße, z.B. dem Totaldruckverha¨ltnis, optimiert wird. In der Praxis
haben sich Werte im Bereich 1 < α < 5 bewa¨hrt. Das Ergebnis des gelofteten Einlaufs ist in Abbildung
7.5 anhand der x-Schnitte sowie der Oberﬂa¨che des Einlaufs dargestellt.
(a) Querschnitte des gelofteten Einlaufs (b) Oberﬂa¨che des reibungsfreien Einlaufs
Abb. 7.5: Geometrie der REST-Konﬁguration nach Abschluss der reibungsfreien Auslegung
Viskose Korrektur
Wie schon erwa¨hnt, ist das Verfahren bis zu diesem Punkt reibungsfrei, da die Stromlinien lediglich freie
Formen im Kompressions-Stro¨mungsfeld begrenzen. Somit stellt die Geometrie in Abbildung 7.5 nur das
Ergebnis einer reibungsfreien Auslegung dar. Um den Einﬂuss der Reibung zu beru¨cksichtigen, wird die
reibungsfreie Geometrie als letzter Punkt der Auslegung einer viskosen Korrektur unterzogen, und so die
tatsa¨chliche physikalische Form zu erhalten, mit der der Einlauf die gewu¨nschten Eigenschaften erfu¨llt.
Ohne eine derartige Korrektur wu¨rde die aerodynamische Form des Einlaufs durch die Verdra¨ngungs-
eﬀekte der Grenzschichten verkleinert, was dazu fu¨hrt, dass die Kompression deutlich erho¨ht und das
anvisierte Druckverha¨ltnis des Einlaufs betra¨chtlich u¨berschritten wu¨rde [192].
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Dazu wird die Verdra¨ngungsdicke entlang jeder Stromlinie berechnet und senkrecht zur Oberﬂa¨che der
reibungsfreien Geometrie addiert. U¨ber Gla¨ttungsfunktionen werden dabei abrupte A¨nderungen der
Verdra¨ngungsdicke, beispielsweise aufgrund von Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen, ausgeglichen, so
dass weiterhin Oberﬂa¨chenkonturen mit glatten U¨berga¨ngen vorhanden sind [192]. Die Berechnung der
Verdra¨ngungsdicke funktioniert u¨ber Lo¨sung der Grenzschicht-Gleichungen fu¨r geringe Querstro¨mungen
mit einem von Cebeci und Bradshaw [37] adaptierten Finite-Diﬀerenzen-Verfahren zur Benutzung
nicht-isentroper Randbedingungen [192]. Dabei wird ein voll-turbulentes Stro¨mungsfeld angenommen
und ein eddy-viscosity-Turbulenzmodell nach Cebeci und Smith verwendet [38].
Bei diesem Prinzip wird angenommen, dass dreidimensionale Eﬀekte wie z.B. Eckenstro¨mungen oder Stoß-
Grenzschicht-Interaktionen, vernachla¨ssigbar sind bzw. durch Gla¨ttung ausgeglichen werden ko¨nnen und
dass sich die Stro¨mungsrichtung in der Grenzschicht nur unbedeutend von der jeweiligen lokalen Stro¨-
mungsrichtung unterscheidet. Die Vernachla¨ssigung von Eckenstro¨mungen wird als vertretbar betrachtet,
da sich durch den raschen U¨bergang des eckigen auf einen gerundeten Querschnitt im vorderen Bereich
des Einlaufs keine stark ausgepra¨gte Eckenstro¨mung ausbildet und dies somit nur eine geringe Beein-
tra¨chtigung der Genauigkeit der Ergebnisse bedeutet. Ebenso wird angenommen, dass die Bereiche der
Stoß-Grenzschicht-Interaktionen, welche durch die Gla¨ttungsfunktionen ausgeglichen werden, keinen Ein-
ﬂuss auf die Annahme geringer Querstro¨mungen hat und diese somit berechtigt ist [192]. In Abbildung 7.6
ist dargestellt, wie groß die berechnete Verdra¨ngungsdicke fu¨r jede Stromlinie ist und wie die korrigierte












(a) Berechnete Verdra¨ngungsdicke δ∗
fu¨r jede Stromlinie
(b) Querschnitte nach der viskosen Kor-
rektur
(c) Oberﬂa¨che des reibungsbehafteten
Einlaufs
Abb. 7.6: Einﬂuss der viskosen Korrektur auf die Geometrie des Einlaufs
Erst bei diesem Schritt der Auslegung wird der Einlauf, der bisher dimensionslos normiert mit dem Radius
R0 des Stro¨mungsfeldes ausgelegt wurde, auf seine eigentliche Gro¨ße skaliert. Dies ist an diesem Punkt
auch notwendig, da die Berechnung der Verdra¨ngungsdicke von der tatsa¨chlichen Gro¨ße abha¨ngt. Ebenso
spielen die eigentliche Flugbedingung, d.h. der Druck und die Temperatur der Anstro¨mung, erst ab diesem
Punkt, also der Beru¨cksichtigung der Reibungseinﬂu¨sse eine Rolle, letztere vor allem auch in der Hinsicht,
dass eine Annahme u¨ber die Wandtemperatur des Einlaufs und damit das Wandtemperaturverha¨ltnis TwTt0
getroﬀen werden muss. Bei der hier diskutierten Einlaufgeometrie wurde fu¨r die viskose Korrektur eine
Wandtemperatur von Tw = 600 K angenommen.
Im Rahmen der viskosen Korrektur wird auch mit dem Kriterium von Korkegi [124, 125] u¨berpru¨ft, ob in
Bereichen des Einlaufs stoß-induzierte Ablo¨sung zu erwarten ist. Diese ko¨nnte einen starken Wiederanlege-
stoß verursachen, der wiederum gekru¨mmte Ablo¨sung auf den Seitenwa¨nden verursacht. Zur genauen Be-





Innerhalb der Abteilung U¨ber- und Hyperschalltechnologien wird der Ansatz verfolgt, streamline-traced
Einla¨ufe auf Basis von Busemann-Stro¨mungsfeldern zu erstellen [82, 85]. Dieser Ansatz ist insgesamt
ﬂexibler ausgerichtet als derjenige fu¨r REST-Einla¨ufe, bei dem man auf einen elliptischen Brennkammer-
und einen rechteckigen Fangquerschnitt und den U¨bergang zwischen beiden festgelegt ist. Das Busemann-
Tool bietet zum einen die Mo¨glichkeit, einfache Busemann-Einla¨ufe zu berechnen und zum anderen, in
Busemann-Stro¨mungsfeldern streamline-traced Einla¨ufe zu berechnen. Dabei ko¨nnen unterschiedliche
Querschnittsformen fu¨r den Brennkammer- oder Fangquerschnitt verwendet werden, wodurch es mo¨glich
ist, eine Einlaufgeometrie zu erlangen, bei der das GRK-Brennkammerkonzept direkt u¨bernommen wird.
Dieses Verfahren beﬁndet sich noch im Entwicklungsstadium und ist daher weniger stark ausgereift. Die
Option, sowohl den Fang- als auch den Brennkammerquerschnitt zu deﬁnieren und den ersten mittels
Lofting in den zweiten zu u¨berfu¨hren, ist noch nicht vorhanden. Es kann lediglich einer der beiden
Querschnitte bestimmt werden und der andere ergibt sich dann aus dem Streamline-Tracing-Prozess
im verwendeten Stro¨mungsfeld. Daru¨ber hinaus fehlt bisher die Option einer viskosen Korrektur, wobei
die Entwicklung einer solchen Gegenstand aktueller Forschungsarbeiten ist. In deren Rahmen wurde
auch die im Folgenden diskutierte, analog zum GK-3D-Einlauf ausgelegte Geometrie bestimmt wurde [67].
Das fu¨r diese Art der Auslegung zugrunde liegende Stro¨mungsfeld ist in Abbildung 7.7 zu sehen [82]. Deﬁ-
niert wird dieses u¨ber die Machzahl Ma3 am Isolatoraustritt sowie den Kegelwinkel θ3 des abschließenden
Stoßes. Daru¨ber hinaus ist es mo¨glich, das Stro¨mungsfeld unter einem Vorderkantenwinkel δ1 abzuschnei-
den und damit zu verku¨rzen und so das Problem zu umgehen bzw. abzumildern, dass Busemann-Einla¨ufe
in der Regel sehr lang werden.
Abb. 7.7: Skizze der Konstruktion eines Busemannstro¨mungsfeldes [82]
Um die gewu¨nschten Werte zu ﬁnden, ko¨nnen zuna¨chst Kennfelder fu¨r Busemann-Stro¨mungsfelder erstellt
werden. Diese geben fu¨r einen gewu¨nschten Lippenwinkel δ1 Verla¨ufe konstanter Anstro¨mmachzahl Ma∞
und konstanter Druckverha¨ltnisse Πst in Abha¨ngigkeit des Stoßwinkels θ3 und der Austrittsmachzahl
Ma3 wieder. Bei Vorgabe einer Flugbedingung und eines Druckverha¨ltnisses ko¨nnen somit die Werte von
θ3 und Ma3 aus derartigen Kennfeldern zur Bestimmung geeigneter Stro¨mungsfelder abgelesenen werden.
Fu¨r das Stro¨mungsfeld des hier verwendeten Busemann-Einlaufs wurden damit die folgenden Parameter
festgelegt: Ma3 = 4,5, δ1 = 5° und θ3 = 10,0152°. Das dazugeho¨rige Busemann-Kennfeld ist in Abbildung
7.8 zu sehen.
Im Anschluss an die Konstruktion der Kompressionsstro¨mung wird der gewu¨nschte Querschnitt fest-
gelegt. Die verfu¨gbaren Optionen fu¨r die Form des Isolatoraustritts sind in Abbildung 7.9 aufgefu¨hrt.
Somit konnte mit diesem Tool ein Einlauf ausgelegt werden, bei dem die Brennkammergeometrie inkl. des
Zentralinjektor-Konzepts des GRK 1:1 vom GK-3D-Modell u¨bernommen werden konnte. Das Ergebnis
dieser Auslegung ist in den Graphiken 7.10(c) und 7.11(c) zu sehen.
197









Linie konstanter Machzahl Ma?







Ma? = 3?st = 26,6
?st = 4,2
?st = 13,8
?st = 52,2?st = 103,4
?st = 205,8




Ma? = 15 Ma? = 20
Abb. 7.8: Busemann-Kennfeld fu¨r δ1 = 5°
(a) rechteckiger Querschnitt (b) rechteckiger Querschnitt mit abgerun-
deten Ecken
0
(c) elliptischer BK-Eintritt (d) freie Geometrie aus Linien- und Kreis-
segmenten
Abb. 7.9: Mo¨glichkeiten zur Deﬁnition der Fang- bzw. Isolatoraustritts-Fla¨chen [82]
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7.3 Vergleich der Geometrien der drei Einlaufkonﬁgurationen
(a) GK-3D-Einlauf (b) REST-Einlauf (c) Busemann-Einlauf
Abb. 7.10: Isometrische Ansichten der Oberﬂa¨chen der Stro¨mungskana¨le der drei mit den verschiedenen Ausle-
gungsverfahren ermittelten Geometrien
Die Abbildungen 7.10 und 7.11 zeigen die mit den beiden beschriebenen Auslegungsverfahren erlangten
Geometrien im Vergleich zum GK-3D-Einlauf. In der ersten sind die Oberﬂa¨chen der Stro¨mungskana¨le
der drei Einla¨ufe zu sehen und die zweite zeigt maßstabsgetreue Querschnitts- und Frontzeichnungen
mit den wichtigsten Bemaßungen, wobei alle drei Geometrien im gleichen Maßstab abgebildet sind. Der
GK-3D-Einlauf beﬁndet sich dabei in der Auslegungskonﬁguration fu¨r die Flugbedingung mit xL = 350
mm.
Die beiden mittels Streamline-Tracing bestimmten Geometrien sind deutlich la¨nger als der GK-3D-
Einlauf, besonders die REST-Konﬁguration, die mehr als 50% la¨nger ist. Diese Tatsache allein bringt
einen deutlichen Nachteil dieses Einlauftyps mit sich, da dies sowohl eine gro¨ßere Strukturmasse bedeutet,
als auch gro¨ßeren aerodynamischen Widerstand durch die viel gro¨ßeren u¨berstro¨mten Oberﬂa¨chen (dabei
ist auch die externe Stro¨mung um das Triebwerk herum zu betrachten). Der Busemann-Einlauf du¨rfte in
dieser Hinsicht ebenfalls Nachteile gegenu¨ber dem GK-3D-Einlauf haben, jedoch sind diese weniger stark
ausgepra¨gt.
Das Innenkontraktionsverha¨ltnis liegt bei beiden streamline-traced Einla¨ufen bedeutend ho¨her als beim
GK-3D-Einlauf, wobei bereits dieser nicht als selbststartend zu betrachten ist (auch wenn ein Starten
dieses Einlaufs in der vorliegenden Konﬁguration bei der Flugbedingung mit Ma = 8 in 30 km Ho¨he
mo¨glich ist, kann dieses keinesfalls als sicher angesehen werden):
• IGK−3D = 2,07
• IREST = 2,67
• IBusemann = 2,89
Dazu ist zu beachten, in besonderemMaße beim REST-Einlauf, dass es bei den streamline-traced Einla¨ufen
aufgrund ihrer Form sehr schwierig ist, einen Start-Mechanismus zu integrieren. Beim Busemann-Einlauf
wa¨re es denkbar, eine a¨hnlich Vorrichtung wie die bewegliche Haube des GK-3D-Einlaufs zu verwenden.
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Abb. 7.11: Maßstabsgetreue Darstellung der wichtigsten Abmessungen der drei Einlaufgeometrien
7.4 Gegenu¨berstellung des Leistungsvermo¨gen und der
Stro¨mungsfelder der drei Einlauftypen
In diesem Abschnitt wird ein kurzer Vergleich des Leistungsvermo¨gens der drei Einlauftypen gezogen und
auf ein paar Aspekte der Stro¨mungsfelder eingegangen. Dies beschra¨nkt sich jedoch auf die wesentlichsten
Merkmale, weitere Darstellungen der Ergebnisse sind in Anhang E aufgefu¨hrt.
Fu¨r diesen Vergleich wurden CFD-Simulationen mit der REST- und Busemann-Konﬁguration bei der
Flugbedingung des GRK-Konzepts mit Ma = 8 in 30 km Ho¨he durchgefu¨hrt. Die Anstro¨mbedingungen
entsprechen somit denjenigen der Auslegung des GK-3D-Einlaufs (siehe Abschnitt 3.2.2). Bei den
Rechnungen kamen auch die gleichen numerischen Methoden zum Einsatz, wie sie fu¨r die Parameter-
studie der Auslegung verwendet wurden. Es wurden also voll-turbulente Rechnungen mit Verwendung
des k-ω+SST-Turbulenzmodells durchgefu¨hrt. Die Wandtemperatur wurde jeweils mit Tw = 300 K
OCR I pBk, kPa Πst πt MaBk TBk, K m˙Bk, kg s
−1 MCR ηke
GK-3D 8,12 2,07 45,9 39,3 0,398 3,52 860,1 0,437 0,986 0,976
REST 8,08 2,67 45,8 39,1 0,449 3,52 841,4 0,431 0,990 0,980
Busemann 8,14 2,89 43,1 37,2 0,525 3,72 804,1 0,439 0,990 0,984
Tab. 7.1: Vergleich der wichtigsten Leistungsparameter der drei unterschiedlichen Konﬁgurationen
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angenommen. Auch die Verla¨sslichkeit der Rechnungen ist somit wie die der Auslegungsrechnungen zu
bewerten. Die Ergebnisse fu¨r den GK-3D-Einlauf sind die gleichen wie in Abschnitt 3.6. Sie wurden
jedoch in der Darstellung so angepasst, dass eine maßstabsgetreue Wiedergabe aller drei Einla¨ufe gegeben
ist. Bei der Busemann-Konﬁguration ist zu erwa¨hnen, dass die Gleichsetzung des Inﬂow-Bereichs mit
der Frontﬂa¨che des Einlaufs und damit die Beschra¨nkung des Rechengebiets auf den inneren Bereich zu
numerischen Problemen fu¨hrte, weshalb der Anstro¨mbereich umgestaltet wurde und die Darstellung der
Ergebnisse somit teilweise von den anderen beiden Einla¨ufen abweicht.
Tabelle 7.1 zeigt zuna¨chst den U¨berblick u¨ber die Leistungsparameter und Wirkungsgrade der drei
Einla¨ufe. Das Druckniveau des REST-Einlaufs ist nahezu identisch mit dem des GK-3D-Einlaufs. Der
Busemann-Einlauf liegt nur geringfu¨gig niedriger, um etwa 6%. A¨hnlich gelagert sind die Verha¨ltnisse
bei der Machzahl am Isolatoraustritt, wo der GK-3D- und der REST-Einlauf gleichauf liegen, die des
Busemann-Einlaufs jedoch um etwa 5,6% ho¨her ist, ebenso wie bei der statischen Temperatur, bei der
zwischen GK-3D- und REST-Einlauf ein Unterschied von etwa 2,2% und zum Busemann-Einlauf eine
Diskrepanz von 6,5% herrschen. Bei letztem ist jedoch bereits fraglich, ob diese massenﬂussgemittelte
Temperatur, die doch deutlich unter der no¨tigen Zu¨ndtemperatur von etwa 1000 K liegt, ausreicht, auch
wenn durchaus Hotspots mit ho¨heren Temperaturen vorhanden sind (siehe Abbildung 7.14(c)).
Die beiden mit Streamline-Tracing entworfenen Einla¨ufe besitzen jedoch deutlich ho¨here Wirkungs-
grade als der GK-3D-Einlauf. Der Totaldruckru¨ckgewinn liegt beim REST-Einlauf fast 13% und beim
Busemann-Einlauf fast 32% u¨ber dem Wert des GK-3D-Einlaufs. Dies ist jedoch nicht u¨berraschend, da
die Rampenwinkel bei letzterem deutlich gro¨ßer, die Sto¨ße entsprechend sta¨rker und die Stoßverluste
ho¨her sind. Mit diesen Abstrichen beim Totaldruckru¨ckgewinn erkauft man sich jedoch die Mo¨glichkeit
eines deutlich ku¨rzeren Einlaufs, der eben nur mit gro¨ßeren Umlenkwinkeln der Stro¨mung mo¨glich ist.
Diese ho¨heren Totaldruckverha¨ltnisse spiegeln sich auch beim Wirkungsgrad der kinetischen Energie ηke
wider.
Die Stro¨mungsfelder der drei Einla¨ufe sind anhand der Darstellungen mittels Stromlinien und x-Schnitten
mit Konturen der Machzahlverteilung in Abbildung 7.12 und simulierten Schlierenbildern fu¨r die
Stro¨mungsstruktur der Symmetrieebene in Abbildung 7.13 zu sehen. Außerdem sind die Verteilungen von
Druck und Temperatur u¨ber den Isolatoraustrittsquerschnitt in Graphik 7.14 abgebildet.
Die Darstellungen zeigen, dass die Stro¨mungen beim REST- und Busemann-Einlauf homogener sind.
Bereiche mit stark von den Mittelwerten abweichenden Dru¨cken bzw. Temperaturen sowie starken
A¨nderungen dieser Gro¨ßen nehmen in den jeweiligen Austrittsquerschnitten einen geringeren Anteil ein
als beim GK-3D-Einlauf. Auch die Verla¨ufe der Stromlinien in den Stro¨mungsfeldern zeigen eine ho¨here
Homogenita¨t, da allgemein weniger Querstro¨mungen in y- bzw. z-Richtung im Isolatorbereich sichtbar
sind. Insbesondere sind weniger Anzeichen fu¨r die Bildung von Wirbeln vorhanden. Dies wird auch durch
die Darstellung des λ2-Kriteriums in Abbildung E.3 in Anhang E gestu¨tzt.
Fu¨r die Busemann-Konﬁguration werden in den CFD-Rechnungen jedoch relativ große Ablo¨segebiete pro-
gnostiziert, besonders im Bereich der Haube, wo durch den Rampenstoß eine Ablo¨seblase induziert wird.
Dies ist in den simulierten Schlierenbildern in Abbildung 7.13 zu erkennen, ebenso wie in der Machzahl-
verteilung der Symmetrieebene in Anhang E.4 und der Darstellung von Isoﬂa¨chen fu¨r Ma = 1 in Anhang
E.2. Beim GK-3D-Einlauf kann diese Ablo¨sung im Haubenbereich durch Anpassung der Lippenposition
vermieden werden, auch wenn sich im Versuchsbetrieb zeigte, dass diese Ablo¨sung dort keine Probleme
fu¨r die Betriebsstabilita¨t des Einlaufs darstellt. Beim REST-Einlauf ist keine Ablo¨sung erkennbar. Diese
Konﬁguration ist jedoch auch derart gestaltet, dass keine starken Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen
vorhanden sind und somit auch keine Ablo¨sung zu erwarten ist.
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Abb. 7.12: Darstellung der Stro¨mungsfelder der drei Einla¨ufe anhand von Stromlinien und x-Schnitten mit Kon-
turen der Ma-Verteilung
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Abb. 7.13: Darstellung der Stro¨mungsfelder der drei Einlaufkonﬁgurationen anhand von simulierten Schlierenbil-
dern in der Symmetrieebene
Wie diese Ergebnisse zeigen, kann man nicht sagen, dass eine Einlaufgeometrie den anderen grundsa¨tzlich
u¨berlegen wa¨re. Jede hat ihre Vor- und Nachteile, besonders auch bei Beru¨cksichtigung systemtechnischer
Aspekte. Die beiden mit Streamline-Tracing ausgelegten Geometrien schneiden hinsichtlich der aerodyna-
mischen Eﬃzienz der Einlaufstro¨mung besser ab als der GK-3D-Einlauf. Wie sich diese Vorteile in einer
Gesamtsystembewertung, in die auch die bei diesen Konﬁgurationen ho¨heren Verluste durch Reibung
aufgrund der gro¨ßeren Abmessungen auswirken, ist jedoch nicht zu sagen. In Bezug auf das Leistungs-
vermo¨gen in Form der Druck- und Temperaturverha¨ltnisse schneiden beide Einla¨ufe etwas schlechter
ab - der REST-Einlauf nur minimal, beim Busemann-Einlauf sind die Abweichungen etwas gro¨ßer, mit
um die 6% jedoch immer noch gering. Einschra¨nkend fu¨r diesen Vergleich ist auch noch zu sagen, dass
bei der Auslegung der streamline-traced Einla¨ufe nicht das Ziel war, mit dem jeweiligen Verfahren die
bestmo¨gliche Option zu erlangen, sondern einen Einlauf mit mo¨glichst a¨hnlichen Eigenschaften wie den
GK-3D-Einlauf. Vor allem beim REST-Einlauf stellt sich dabei jedoch die Frage, ob die angewandte U¨ber-
tragung des Zentralinjektor-Konzepts in eine elliptische Form in der hier angewandten Art die sinnvollste
Mo¨glichkeit darstellt. Diese Frage ist jedoch nur mit tiefgreifenden Untersuchungen zur Treibstoﬃnjektion
und Verbrennung zu beantworten.
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Abb. 7.14: Darstellung der Stro¨mungsstrukturen in der Brennkammereintrittsﬂa¨che der drei Einlauftypen anhand
von Druck- und Temperaturverteilungen
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7.5 Vor- und Nachteile der Auslegungsverfahren
Wie bereits eingangs erwa¨hnt, liegt der große Nachteil der Auslegung mittels einer Parameterstudie in
erster Linie im sehr hohen Arbeits- und Zeitaufwand. Dabei ist vor allem die Anzahl der variablen Para-
meter entscheidend, da die Menge der mo¨glichen Konﬁgurationen exponentiell mit dieser Zahl ansteigt.
Dies bedeutet im Umkehrschluss, dass man sich auf wenige variable Parameter festlegen und fu¨r alle
anderen sinnvolle Annahmen treﬀen muss. Somit kann man auch immer nur die optimale Konﬁguration
mit den als variabel deklarierten Parametern erhalten. Die Einbeziehung weiterer Parameter wu¨rde
sofort eine nochmalige Vervielfachung des Arbeitsaufwands bedeuten. Dabei kommt bei 3D-Geometrien
erschwerend hinzu, dass zur Berechnung dieser auch vollsta¨ndig dreidimensionale CFD-Rechnungen mit
entsprechend hohen Rechenzeiten no¨tig sind.
Der Vorteil ist jedoch, dass man leichter gewisse Bedingungen
”
erzwingen“ kann, wie bestimmte geo-
metrische Vorgaben, und die damit verbundenen Einbußen in Kauf nimmt. Dies ist bei den analytisch
angesetzten Verfahren des Streamline-Tracings nicht ohne weiteres mo¨glich, da die mathematischen
Algorithmen, die den Berechnungen zugrunde liegen, dies in der Regel nicht zulassen. Das Busemann-
Tool bietet hier zwar mehr Flexibilita¨t hinsichtlich der verfu¨gbaren Querschnittsgeometrien, gezielte
Modiﬁkationen bestimmter Gegebenheiten sind jedoch trotzdem kaum mo¨glich.
Bei der Auslegung des REST-Einlaufs hat sich auch gezeigt, dass man mit den beim GRK-Konzept
no¨tigen aerothermodynamischen Bedingungen an die Grenzen des Auslegungsverfahrens gelangt. Dieses
ist in erster Linie auf Systemkonzepte mit einem Vorko¨rper, der bereits einen betra¨chtlichen Teil der
Verdichtung erreicht, ausgerichtet und somit vor allem fu¨r Einla¨ufe mit niedrigeren Kompressions-
verha¨ltnissen von Πst < 20 geeignet. Bei dem hier vorgegebenen hohen Verdichtungsverha¨ltnis von
Πst ≈ 42,5 ergeben sich bei einigen der Auslegungsschritte und -tools numerische Probleme. Dies betriﬀt
insbesondere die Konstruktion des Kompressionsfeldes mit entsprechend hohen Winkeln sowie die viskose
Korrektur, welche in zahlreichen Fa¨llen zu nicht verwendungsfa¨higen Oberﬂa¨chenkonturen fu¨hrte.
Das gro¨ßte Problem liegt jedoch darin, dass sich die von den Auslegungstools prognostizierten Leistungs-
vermo¨gen der Einla¨ufe von den mit TAU ermittelten Werten enorm unterscheiden. Bei REST-Einla¨ufen
ko¨nnen mit einer viskosen Analyse streamthrust-gemittelte Werte fu¨r die Druck- und Temperaturver-
ha¨ltnisse und die Machzahl im Austrittsquerschnitt des Kompressionsfeldes nach dem in [47] oder [95]
beschriebenen Verfahren berechnet werden. Außerdem werden diese Werte nach dem Verschmelzen der
verschiedenen Formen des Einlaufs fu¨r die reibungsfreie Kontur angegeben (fu¨r die viskose Kontur wird
dies nicht gemacht, da davon ausgegangen wird, dass durch die viskose Korrektur die Geometrie lediglich
so angepasst wird, dass sie im Fall der realen, reibungsbehafteten Stro¨mung genau die Werte des reibungs-
freien Falls liefert). Das Busemann-Tool liefert lediglich eine Prognose u¨ber das Verdichtungsverha¨ltnis
des zugrunde gelegten Stro¨mungsfeldes. Der Vergleich der prognostizierten Werte mit den Werten aus der
TAU-Rechnung ist in Tabelle 7.2 angegeben.
Auslegungsschritt Πst ψst MaBk
REST
Stro¨mungsfeld (viskose Analyse) 60,1 11,2 3,25
gelofteter Einlauf 31,7 2,89 4,35
TAU 39,1 3,71 3,52
Busemann
Stro¨mungsfeld 30,6 n/a n/a
TAU 37,2 3,5 3,72
Tab. 7.2: Vergleich der Leistungsparameter der Auslegungstools mit den Ergebnissen der TAU-Rechnungen
Wie man sieht, sind die Diskrepanzen sehr hoch, besonders diejenigen zwischen der viskosen Analyse
des Stro¨mungsfeldes und der TAU-Rechnung beim REST-Einlauf. Auch die fu¨r den gelofteten Einlauf
prognostizierten Werte liegen beim Druck- und Temperaturverha¨ltnis jeweils etwa 20% zu niedrig.
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Bei der Auslegung der REST-Konﬁguration im Rahmen der vorliegenden Arbeit war dies zwar nur ein
untergeordnetes Problem, da im Vordergrund stand, einen Einlauf zu entwerfen, bei dem die geometri-
schen Verha¨ltnisse mo¨glichst a¨hnlich denen des 3D-Einlaufs sind. Wu¨rde man jedoch versuchen, einen
Einlauf mit einem derartigen Verdichtungsverha¨ltnis zu entwerfen, ohne genaue geometrische Vorgaben
zu haben, wie in diesem Fall das Kontraktionsverha¨ltnis oder irgendwelche sonstigen Anhaltspunkte, an
denen man sich orientieren kann, mu¨sste fu¨r jede Geometrie mit CFD u¨berpru¨ft werden, wie groß die
Abweichungen von den prognostizierten Werten sind und ob der Einlauf auch tatsa¨chlich geeignet wa¨re.
Somit bestu¨nde auch hier ein enormer Rechenaufwand mit zahlreichen Iterationen des Auslegungsprozes-
ses und anschließender Nachrechnung der Geometrie.
Das Busemann-Tool schneidet in dieser Hinsicht etwas besser ab, auch wenn das prognostizierte Druck-
verha¨ltnis des Programms von demjenigen aus CFD immer noch um fast 18% abweicht. Hier ist jedoch zu
beachten, dass viskose Eﬀekte keine Beru¨cksichtigung ﬁnden. Neben der gro¨ßeren Variabilita¨t hinsichtlich
der mo¨glichen Querschnittsﬂa¨chen bietet das Tool jedoch auch den Vorteil, dass durch die Mo¨glichkeit der
Berechnung der Busemann-Kennfelder umfassende Datensa¨tze zur Konstruktion der zugrunde liegenden
Stro¨mungsfelder vorhanden sind, auf deren Basis diese sowie die gesamte Geometrie einfacher an Ergebnis-
se aus einer vorherigen Iteration angepasst werden ko¨nnen. Bei den REST-Tools hingegen ist eine einfache
Adaption des Stro¨mungsfeldes und Neubestimmung einer angepassten Geometrie deutlich aufwa¨ndiger
und in der Regel auch kein geradliniger Prozess, sondern verlangt auch die Anpassung weiterer Parameter.
Insgesamt ist der Ansatz des Streamline-Tracings auf Basis von Busemann-Stro¨mungsfeldern als hoﬀ-
nungsvoller anzusehen. Die REST-Methode ist in ihrer jetzigen Form fu¨r Einla¨ufe mit hohen Verdich-
tungsverha¨ltnissen nur bedingt einsatzfa¨hig. Das Busemann-Tool, obgleich noch nicht ausgereift, bietet
hier die besseren Optionen, verschiedene Gegebenheiten zu beru¨cksichtigen, und ermo¨glicht es vor allem
auch, deutlich kompaktere Einlaufgeometrien zu entwerfen. Dennoch war es mit keiner der beiden Me-
thoden mo¨glich, die systemtechnischen Gegebenheiten fu¨r den 3D-Einlauf einzuhalten. Fu¨r die Zukunft
sollte der Ansatz der Busemann-Einla¨ufe dennoch weiterverfolgt und erweitert werden, insbesonders, was
eine viskose Korrektur und weitere Variabilita¨t hinsichtlich der verwendbaren Formen betriﬀt. Die Mo¨g-
lichkeit, sowohl Fang- als auch Brennkammerquerschnitt festlegen zu ko¨nnen, wa¨re dabei ein wichtiger
Punkt, da aus Systemsicht oft beide Querschnitte vorgegeben sind, um eine stabile Verbrennung einerseits
und andererseits eine konﬂiktfreie Integration des Scramjet-Triebwerks in das entsprechende Fahrzeug zu
ermo¨glichen. REST-Einla¨ufe bieten zwar bereits diese Mo¨glichkeit, und Einla¨ufe mit rechteckigen Fang-
querschnitten erlauben im Allgemein auch eine einfachere Integration des Triebwerks in das Flugzeug und
sind damit gegenu¨ber der hier behandelten Busemann-Konﬁguration sowie dem GK-3D-Einlauf im Vor-
teil. Allerdings sind diese Tools auch vollsta¨ndig auf diese beiden Querschnitte und deren Verschmelzung
festgelegt und somit fu¨r zahlreiche Konﬁgurationen dennoch ungeeignet.
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8.1 Ergebnisse
Im Rahmen dieser Arbeit wurden umfangreiche Untersuchungen an Scramjet-Einla¨ufen mit hohen
Verdichtungsverha¨ltnissen durchgefu¨hrt, wobei der Schwerpunkt darin lag, den U¨bergang von vormals
vorherrschenden zweidimensionalen zu dreidimensionalen Geometrien zu erreichen. Dazu wurde zuna¨chst
der bestehende zweidimensionale Doppelrampen-Einlauf GK-01 der ersten Leitkonﬁguration des Gradu-
iertenkollegs modiﬁziert, um mit diesem Erkenntnisse u¨ber verschiedene Aspekte zu erlangen, auf die bei
der Auslegung einer neuen, vollsta¨ndig dreidimensionalen Einlaufgeometrie besonderes Augenmerk gelegt
werden muss. Dies betraf insbesondere die aerodynamischen und aerothermodynamischen Auswirkungen
durch zusa¨tzliche Seitenwandkompression sowie Vera¨nderungen beim Innenkontraktionsverha¨ltnis des
Einlaufs. Basierend auf diesen Erkenntnissen wurde mittels einer Parameterstudie die Einlaufgeometrie
der neuen dreidimensionalen Gesamtkonﬁguration des Graduiertenkollegs festgelegt. Das Betriebsver-
halten des auf Basis dieser Parameterstudie entwickelten und gefertigten Einlaufmodells GK-3D wurde
anschließend im Hyperschallwindkanal H2K der Abteilung U¨berschall- und Hyperschalltechnologien
des DLR in Ko¨ln eingehend an unterschiedlichen Betriebspunkten und bei verschiedenen Bedingungen
experimentell untersucht.
Die Modiﬁkationen des GK-01-Modells fu¨r die Voruntersuchungen zur Auslegung des neuen Einlaufs
umfassten die Integration von Seiteneinsa¨tzen mit gepfeilten, angestellten Kompressionsﬂa¨chen, mit
denen die Breite des Isolators analog zu fru¨heren Untersuchungen auf bIso = 80 mm und 70 mm
verengt werden kann. Außerdem wurde die Haube des Einlaufs derart modiﬁziert, dass die Lippe um
bis zu ΔxL = 40 mm stromauf verla¨ngert werden kann. Somit bestand die Mo¨glichkeit, die Einﬂu¨sse
von Seitenwandkompression im externen und im internen Bereich des Einlaufs bei unterschiedlichen
Innenkontraktionsverha¨ltnissen zu untersuchen. Die Vera¨nderung der Innenkontraktion war dabei vor
allem no¨tig, um zu erwartende Massenstromverluste aufgrund vera¨nderter Stoßlagen im externen Bereich,
bedingt durch die Interaktion der Seitenwand- und Rampensto¨ße, auszugleichen. Die Stro¨mung wurde
dabei mittels der bereits im Modell vorhandenen Messtechniken untersucht: Wanddruckbohrungen
entlang der Mittellinie, Messung der Pitotdru¨cke am Isolatoraustritt und daraus die Ableitung der
Machzahlverteilung, Massenﬂussmessungen mit einer Kegeldrossel sowie die Evaluierung der Wa¨rmelas-
ten auf den externen Verdichtungsrampen mittels IR-Thermograﬁe. Zusa¨tzlich wurde die Stro¨mung im
Isolatorbereich durch Schattenaufnahmen visualisiert.
Mit diesen Versuchen konnte gezeigt werden, dass sich das Startverhalten durch die dreidimensionalen
Interaktionen im Bereich der externen Rampen, vor allem die Stoß-Wirbel-Wechselwirkungen des
zweiten Rampenstoßes mit den durch die Seitenwandkompression induzierten Eckenwirbeln, enorm
verschlechtert. Durch die Seitenwandsto¨ße sind die Eckenwirbel deutlich sta¨rker und werden durch
die Interaktion mit dem zweiten Rampenstoß nochmals enorm versta¨rkt, wodurch die Stro¨mung in
weiten Teilen der externen Rampen ablo¨st. Diese A¨nderungen der Stro¨mungsstruktur waren dabei vor
allem aus den IR-Messungen ersichtlich und wurden unter Zuhilfenahme von numerischen Ergebnissen
interpretiert. Weiterhin lieferten die IR-Messungen wertvolle Daten hinsichtlich der aufgrund dieser
Interaktionen auftretenden Wa¨rmelasten und deren Beru¨cksichtigung bei der Auslegung entsprechender
Ku¨hlkonzepte. Da das verschlechterte Startverhalten bei externer Seitenwandkompression verhinderte,
die Massenstromverluste auszugleichen, konnte keine oder nur eine sehr geringfu¨gig ho¨here Verdichtung
erzielt werden. Die Eﬃzienz nahm dabei durch die zusa¨tzlichen Interaktionen ab. Im 2D-Fall und den
Fa¨llen mit interner Seitenwandkompression konnte der Einlauf auch bei sehr hohen Innenkontraktions-
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verha¨ltnissen noch gestartet werden. Die Interaktion des zweiten Rampenstoßes mit der Grenzschicht
der Haubenoberﬂa¨che und dadurch induzierte Ablo¨sung zeigte in diesen Fa¨llen keine negativen Aus-
wirkungen auf das Betriebsverhalten. Die Wirkungsgrade, sowie die Totaldruck-, Verdichtungs- und
Massenstromverha¨ltnisse konnten dabei jeweils deutlich gegenu¨ber der Grundkonﬁguration gesteigert
werden. Dabei brachte die Seitenwandkompression bedeutsame Zugewinne bei der Verdichtung gegen-
u¨ber dem 2D-Fall, jedoch Einbußen beim Totaldruckverha¨ltnis und Wirkungsgrad der kinetischen Energie.
Fu¨r die Auslegung des neuen Einlaufs wurde basierend auf diesen Ergebnissen eine Konﬁguration mit
einer Einfachrampe und konvergierenden, gepfeilten, aber nicht angestellten Seitenwa¨nden ausgewa¨hlt.
Das neue GRK-Brennkammerkonzept mit einer rechteckigen Brennkammer mit einem Querschnitt von
bBk = 65 mm und hBk = 40 mm wurde dafu¨r u¨bernommen. Damit wurden unter Beru¨cksichtigung der
aerothermodynamischen Vorgaben bedingt durch den Trajektorienpunkt und praktische Erwa¨gungen
verschiedene Parameter identiﬁziert, aus deren Variation mittels CFD-Rechnungen die optimale Einlauf-
geometrie gefunden wurde. Im Vorfeld dieser Parameterstudie wurden geeignete numerische Methoden
entwickelt, um die große Zahl an no¨tigen Rechnungen mit mo¨glichst hoher Verla¨sslichkeit und Eﬃzienz
durchfu¨hren zu ko¨nnen. Dazu wurde der DLR-Code TAU in Verbindung mit der Gittergenerierungssoft-
ware Centaur verwendet.
Fu¨r die optimale Konﬁguration wurden Seitenwandwinkel von δSW = 7° (Winkel der Seitenwand zur
Symmetrieebene des Einlaufs, d.h. der Gesamt-Konvergenzwinkel der Seitenwa¨nde betra¨gt 2δSW = 14°)
und ein Rampenwinkel von θR = 8° bestimmt. Die Einlauﬂa¨nge bis zum Ende der Kompressionsrampen
betra¨gt LE = 550 mm und die Isolatorla¨nge wurde zu LIso = 100 mm festgelegt, so dass sich eine
Gesamtla¨nge des Einlaufbereichs bis zur Schnittstelle mit der Brennkammer von 650 mm ergibt. Da sich
im Verlauf der Auslegung zeigte, dass es nicht mo¨glich sein wird, eine ﬁxe Einlaufgeometrie zu erlangen,
deren Innenkontraktion niedrig genug ist, um das Starten des Einlaufs zu garantieren und gleichzeitig
kein zu großes Spillage zuzulassen, wurde eine mittels eines Hydraulikzylinders verschiebbare Lippe als
Startmechanismus integriert. Aufgrund enormer Wirbelbildung im Einlauf, die durch die Eckenstro¨-
mungen induziert werden, wurden sa¨mtliche Ecken mit Radien versehen. Auch die Expansionskante am
U¨bergang der Rampe in den Halsbereich wurde mittels eines sehr großen Radius in eine Expansionsﬂa¨che
umgewandelt. Bei der experimentellen Untersuchung des auf Basis der Parameterstudie ausgelegten
Windkanalmodells GK-3D wurde neben den bereits genannten Messmethoden ein neuer kreuzfo¨rmiger
Druckmessrechen entwickelt, der neben Pitotro¨hrchen auch statische Drucksonden besitzt, um die
Isolatorstro¨mung besser erfassen zu ko¨nnen. Dieser ermo¨glicht insbesondere die genauere Ermittlung von
Machzahlproﬁlen.
Bei der Untersuchung des Betriebsverhaltens des neuen GK-3D-Einlaufs im H2K wurden verschiedene
Betriebsparameter variiert. Zur Untersuchung des Leistungsvermo¨gens an unterschiedlichen Betriebspunk-
ten und zur Identiﬁzierung der Betriebsgrenzen wurden unterschiedliche Brennkammer-Gegendru¨cke
auf den Einlauf aufgepra¨gt. Die Gegendru¨cke, die etwaige Druckschwankungen der Brennkammer
nachstellen sollen, wurden dabei mit einer Drossel erzeugt, die auch zur Bestimmung der Massenﬂu¨sse
dient. Die Betriebsgrenzen ergaben sich dabei als die maximalen Gegendru¨cke, bei denen im Einlauf
noch eine stationa¨re Stro¨mung herrscht, bevor eine weitere Gegendruckerho¨hung das Blockieren der
Einlaufstro¨mung verursacht. Außerdem wurden A¨nderungen der Fluglage durch Einstellung von Anstell-
und Schiebewinkeln sowie der Flugtrajektorie durch Variation der Reynoldszahl der Anstro¨mung, was
bei gleichbleibender Machzahl einer A¨nderung der Flugho¨he gleichkommt, untersucht. Die verwendeten
Testbedingungen simulierten Flu¨ge bei Ma = 7 in Ho¨hen von 25 km und 30 km, wobei letztere den
hauptsa¨chlich untersuchten Fall darstellt. Fu¨r die Flugbahnwinkel wurden in Anbetracht der angedachten
Verwendung des Einlaufs als Teil der Gesamtkonﬁguration fu¨r einen hypothetischen Flugversuch mit
parabolischem Wiedereintritt hohe Werte von jeweils bis zu 6° ausgewa¨hlt. Außerdem wurde das
Startverhalten des Einlaufs mittels der verfahrbaren Haube untersucht. Diese Untersuchung lieferte das




Wie bereits in den Voruntersuchungen gab es bei Fa¨llen, in denen der Rampenstoß unter die Haube
geht, keine negativen Auswirkungen durch die Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkung, die dann an der
Haubenoberﬂa¨che stattﬁndet. Konﬁgurationen, bei denen dies der Fall war, schnitten hinsichtlich der
Betriebsgrenzen und Leistungsparameter sogar besser ab als diejenigen, in denen der Rampenstoß
vorbeigeht und etwas Spillage zugelassen wird. Als optimale Konﬁguration erwies sich die Lippenposition
xL = 300 mm, also der Fall, bei dem Lippe so weit wie mo¨glich nach vorne gefahren und die Innen-
kontraktion somit maximal war. Bei dieser Konﬁguration waren die Leistungsparameter am ho¨chsten
und gleichzeitig auch der Betriebsbereich am gro¨ßten, d.h. dass das maximale Gegendruckverha¨ltnis
fu¨r diese Konﬁguration am sta¨rksten gesteigert werden konnte. Hier hat es den Anschein, dass der
interne Bereich des Einlaufs komplett als Isolator funktioniert, auch derjenigen Bereich, der stromauf des
engsten Querschnitts liegt. Durch die gro¨ßere La¨nge, die damit fu¨r den Shock-train zur Anpassung an
den Gegendruck zur Verfu¨gung steht, kann somit auch ein ho¨herer Gegendruck toleriert werden. Eine
selbststartende Konﬁguration mit fester Haubenposition schnitt zwar hinsichtlich des maximal mo¨glichen
Gegendrucks deutlich schlechter ab, lag aber beim Leistungsvermo¨gen noch auf einem Level, dass erwar-
ten la¨sst, dass der Einlauf die no¨tigen Bedingungen zur Zu¨ndung und stabilen Verbrennung erreichen kann.
Das Verhalten der Stro¨mung ist bei allen Konﬁgurationen ohne Anliegen von Flugbahnwinkeln a¨hnlich
gelagert. Der Gegendruck macht sich zuna¨chst nur auf der Rampenseite bemerkbar, bevor sich auf der
Haubenseite nach einer sprungartigen A¨nderung der Stro¨mungsstruktur jeweils ein großes Unterschall-
und Ablo¨segebiet bildet. Liegt ein Anstell- oder Schiebewinkel vor, ist das Verhalten zwar weiterhin
a¨hnlich, das bedeutet, dass sich zuna¨chst nur in kleinen Teilbereichen des Isolatorquerschnitts der
Druckanstieg bemerkbar macht und an gewissen Punkten schlagartige A¨nderungen der Stro¨mungsstruk-
tur im gesamten Isolatorbereich vonstattengehen, die stets mit der Bildung großer Unterschall- und
Ablo¨segebiete einhergehen. Jedoch bilden sich diese Gebiete bei unterschiedlichen Flugbahnwinkeln auch
in unterschiedlichen Bereichen aus.
Wichtiger als die Vera¨nderungen der Stro¨mungsstruktur sind jedoch die Auswirkungen auf die Betriebs-
parameter, besonders die Verdichtungsverha¨ltnisse und die eingefangenen Massenstro¨me, da sich die
eﬀektiven Kompressionswinkel der Rampe und der Seitenwa¨nde sowie der Fangquerschnitt durch die
Flugbahnwinkel vera¨ndern. Vor allem positive Anstellwinkel, durch die sowohl der Rampenwinkel wie
auch der Fangquerschnitt verringert werden, sind dabei als kritisch zu betrachten. Dies wurde durch
die Experimente besta¨tigt. Bei Anstellwinkeln von α = +6° ist anzuzweifeln, ob der eingefangene
Massenstrom und die erzielte Verdichtung noch ausreichen, um einen ordnungsgema¨ßen Betrieb des
Gesamtsystems zu garantieren. Anliegende Schiebewinkel hatten hierbei weniger stark ausgepra¨gte Ein-
ﬂu¨sse hinsichtlich des Betriebsverhaltens. In nahezu allen Fa¨llen schnitt auch bei Anliegen verschiedener
Flugbahnwinkel die Konﬁguration mit xL = 300 mm besser ab als die des Design-Punkts mit xL = 330
mm, bei der im Fall des stationa¨ren Flugs Shock-on-lip herrscht.
Die Variation der Reynoldszahl lieferte bezu¨glich der Leistungsparameter des Einlaufs nur geringe
Einﬂu¨sse. Die Grenze des Betriebsbereichs verschob sich zu deutlich geringerer Drosselung der Stro¨mung.
Allgemein fanden die A¨nderungen der Stro¨mung bereits fru¨her und schneller statt. Ablo¨sung und
Unterschallgebiete waren in diesen Fa¨llen praktisch nicht zu erkennen, da die Stro¨mung bei starken
A¨nderungen der Stro¨mungsstruktur unmittelbar blockierte. Die Bestimmung der Wa¨rmelasten der
externen Rampe zeigte, dass die jeweiligen Spitzen in erster Linie durch die Eckenstro¨mungen bedingt
und damit auch durch A¨nderungen der Stro¨mungsbedingungen beeinﬂusst werden. Andere Parameter
wie die Reynoldszahl haben dabei eher untergeordneten Einﬂuss. U¨ber das Transitionsverhalten lieferten
die IR-Untersuchungen keinen Einblick. Es ist jedoch davon auszugehen, dass auch dieses maßgeblich von
den Eckenstro¨mungen beeinﬂusst wird.
Abschließend wurden alternative Auslegungsmethoden im Vergleich zur in dieser Arbeit verwendeten
Auslegungsstrategie mittels einer CFD-Parameterstudie betrachtet. Als Vergleich wurden die Streamline-
Tracing-Prozeduren fu¨r REST-Einla¨ufe sowie Einla¨ufe auf Basis von Busemann-Stro¨mungen herangezogen.
Erstere erwiesen sich fu¨r hohe Verdichtungsverha¨ltnisse als nicht, bzw. nur sehr eingeschra¨nkt tauglich.
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Zum einen ist die Prozedur in derartigen Fa¨llen aufgrund der starken Stoß-Grenzschicht-Interaktionen
und der Art und Weise, wie diese bei der Auslegung beru¨cksichtigt werden, erheblich erschwert. Außer-
dem werden solche Einla¨ufe extrem lang, im aktuellen Fall wa¨re die Einlaufgeometrie zu lang fu¨r die
angedachte Verwendung als Teil der GRK-Gesamtkonﬁguration. Die Mo¨glichkeiten mittels Busemann-
Stro¨mungsfeldern zeigen deutlich gro¨ßeres Potenzial. Hier war es mo¨glich, einen Einlauf zu entwickeln, der
zwar la¨nger als der GK-3D-Einlauf ist, jedoch bedeutend kompakter als der REST-Einlauf. Bezu¨glich des
Leistungsvermo¨gens schnitt dieser Einlauf bei vergleichbaren Fla¨chenverha¨ltnissen etwas schlechter ab als
die anderen beiden, die in etwa gleichauf lagen. Die Wirkungsgrade waren bei der Busemann-Konﬁguration
jedoch am ho¨chsten. Mit entsprechenden Erweiterungen, die im Anschluss na¨her erla¨utert werden, ver-
spricht dieses Auslegungsverfahren zu einer guten Mo¨glichkeit zu werden, mit geringem Arbeitsaufwand
sehr eﬃziente Einlaufgeometrien auslegen zu ko¨nnen.
8.2 Ausblick fu¨r zuku¨nftige Arbeiten
In Anbetracht der Erfahrungen aus der vorliegenden Arbeit sind mehrere Empfehlungen zu zuku¨nftigen
Arbeiten auszusprechen, zum einen speziell zu weiteren Untersuchungen mit dem hier entwickelten
GK-3D-Einlauf und zum anderen allgemein zu weiteren Forschungen im Bereich von dreidimensionalen
Einlaufgeometrien.
Mo¨glichkeiten fu¨r zusa¨tzliche Arbeiten mit dem GK-3D-Modell betreﬀen die folgenden Fragestellungen:
• Erweiterung der experimentellen Datenbank durch Untersuchung weiterer Modellkonﬁgurationen
und Betriebspunkte:
– Einﬂuss der Lippengeometrie: Durch diese kann die Interaktion der Rampenstoßstruktur mit
der Grenzschicht der Haubenoberﬂa¨che maßgeblich beeinﬂusst werden, wenn diese von der
Haube eingefangen wird. Besonders interessant sind dabei Fa¨lle, bei denen dieser Stoß nur in
Teilbereichen der Lippe eingefangen wird.
– Betriebsverhalten bei Oﬀ-Design-Bedingungen, besonders bei abweichenden Machzahlen: Vor
allem fu¨r die hypothetische Flugkonﬁguration ist von großem Interesse, wie sich das Leistungs-
vermo¨gen und das Stro¨mungsfeld des Einlaufs vera¨ndern, wenn sich durch unvorhergesehene
Ereignisse wie Fehlfunktionen am Versuchstra¨ger starke A¨nderungen der Trajektorie ergeben.
Besonders das Verhalten des Einlaufs bei niedrigeren Flugmachzahlen ist hierbei relevant.
– Transitionsverhalten und instationa¨re Stro¨mungspha¨nomene: Mittels hochfrequenter Drucksen-
soren und PCB-Sensoren ko¨nnte versucht werden, genauere Erkenntnisse u¨ber Stoßﬂuktuatio-
nen, besonders bei Erho¨hung des Gegendrucks, und das Transitionsverhalten zu erlangen.
• Verbesserung der Massenstrombestimmung durch Modiﬁkationen an der Drossel: Durch den Einbau
eines Gleichrichters und zusa¨tzlicher Messstellen fu¨r Druck und Temperatur in der Beruhigungs-
kammer vor der Drossel ko¨nnte eine verla¨sslichere Messung der Massenstro¨me auch bei geringer
Drosselung erreicht werden.
• Verbesserung der Mo¨glichkeiten der Stro¨mungsvisualisierung: Aufgrund der Geometrie ist der opti-
sche Zugang stark eingeschra¨nkt und die Vorga¨nge im Isolator erwiesen sich bei den verwendeten
Stro¨mungsbedingungen mittels herko¨mmlicher Schlierentechnik als schwer zu erfassen. Daher sollten
Optionen fu¨r eine verbesserte Sichtbarmachung der Stro¨mung gepru¨ft werden, wie z.B. Laserschnitt-
Verfahren oder PIV (Particle Image Velocimetry). Diese ko¨nnten insbesondere im externen Bereich
der Rampen eine verbesserte Erfassung der Stro¨mung und dort auftretender Pha¨nomene wie Stoß-
Stoß- und Stoß-Grenzschicht-Wechselwirkungen, Wirbelbildung und Transition ermo¨glichen. Auch
mittels O¨lﬁlm-Bildern ließe sich die Stro¨mung, genau gesagt die Stro¨mungsstruktur auf der Oberﬂa¨-
che, im Bereich der externen Rampen visualisieren.
Bezu¨glich der Verbesserung der Stro¨mungsvisualisierung ist einschra¨nkend zu sagen, dass dies durch
die optischen Verha¨ltnisse mit Schwierigkeiten und evtl. hohem Modiﬁkationsbedarf am Einlaufmodell
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verbunden ist. Es ist jedoch mo¨glich, durch den modularen Aufbau des Gesamtmodells einzelne Baugrup-
pen des Einlaufs zu ersetzen mit neuen Komponenten, die fu¨r ein bestimmtes Messverfahren entwickelt
werden, z.B. mit zusa¨tzlichen optischen Fenstern oder der Mo¨glichkeit der Einkopplung von Laserstrahlen.
Im Bereich der Forschung mit dreidimensionalen Einla¨ufen allgemein sollte ein Schwerpunkt in den
Auslegeverfahren liegen. Wie in Kapitel 7 dargelegt, bietet die hier angewandte Auslegungsstrategie
zwar zahlreiche Vorteile, besonders hinsichtlich der Flexibilita¨t bei der Festlegung der Geometrie, bringt
jedoch enormen Arbeitsaufwand mit sich. Eine Weiterentwicklung fortschrittlicher Auslegungsmethoden,
besonders des Streamline-Tracings, erscheint daher sinnvoll, besonders mit dem Schwerpunkt bei den hier
vorhandenen hohen Verdichtungsverha¨ltnissen. Mit dem Auslegungstool fu¨r streamline-traced Einla¨ufe
basierend auf Busemann-Stro¨mungen steht dazu bereits ein verheißungsvoller Ansatz zur Verfu¨gung, der
gegenu¨ber der ebenfalls angewandten Auslegeprozedur fu¨r REST-Einla¨ufe die besseren Mo¨glichkeiten
verspricht.
Es bestehen jedoch noch zwei entscheidende Nachteile: Es fehlt eine viskose Korrektur zur Beru¨cksich-
tigung der Grenzschichteﬀekte im Einlauf, und es nicht mo¨glich, sowohl den Fangquerschnitt als auch
den Brennkammerquerschnitt zu deﬁnieren und die erste Form mittels Lofting in die zweite u¨berzufu¨hren.
Aufgrund der starken Interaktionen zwischen Flugko¨rper und Antrieb im Hyperschall ist es jedoch oftmals
no¨tig, beide Querschnitte kontrollieren zu ko¨nnen, um eine eﬃziente und stabile Verbrennung einerseits
und eine konﬂiktfreie Integration des Antriebs in den Flugko¨rper andererseits zu ermo¨glichen. Außer-
dem sollten verla¨sslichere Methoden zur Prognose des Leistungsvermo¨gens der erlangten Einlaufgeometrie
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A Geometrie des GK-01-Modells
A.1 Das 2D-Model
Abb. A.1: La¨ngsschnitt des GK-01-Modells mit allen wichtigen Bemaßungen (in mm)
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A.2 Positionen der Druckmesspunkte
Rampenseite Haubenseite Pitotrechen
Bezeichnung x, mm y, mm Bezeichnung x, mm y, mm Bezeichnung x, mm y, mm
R1 144,6 22,9 H1 410 100 P1 585 98,0
R2 315,1 52,0 H2 425 100 P2 585 94,5
R3 353,3 73,7 H3 440 100 P3 585 91,0
R4 366,9 77,8 H4 455 100 P4 585 87,5
R5 380,6 80,9 H5 470 100 P5 585 84,0
R6 395,1 83,0 H6 485 100
R7 412,5 84,5 H7 500 100
R8 415,0 84,5 H8 515 100
R9 425,0 84,5 H9 530 100
R10 430,0 84,5 H10 545 100
R11 435,0 84,5 H11 560 100
R12 445,0 84,4 H12 575 100
R13 450,0 84,3 H13 585 100
R14 455,0 84,2 H14 590 100
R15 470,0 84,0 H15 610 100
R16 515,0 83,2 H16 620 100
R17 530,0 82,9 H17 635 100
R18 545,0 82,7 (H18)* 375 100
R19 560,0 82,4 (H19)* 390 100
R20 575,0 82,1
R21 580,0 82,1
R22 585,0 82,0 *Diese Druckmesspunkte
R23 590,0 81,9 existieren nur bei
R24 605,0 81,6 den Lippenpositionen
R25 620,0 81,4 xL = 340 und 345 mm
Tab. A.1: Position der Druckmesspunkte im GK-01-Modell
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A.3 Geometrie der 3D-Einsa¨tze
(a) interne Seitenwandkompression, bIso = 80 mm
(b) interne Seitenwandkompression, bIso = 70 mm
(c) externe Seitenwandkompression, bIso = 80 mm
(d) externe Seitenwandkompression, bIso = 70 mm
Abb. A.2: Die verschiedenen 3D-Konﬁgurationen des GK-01-Einlaufs, Bemaßungen in mm
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A.4 Stu¨ckliste der einzelnen Komponenten des GK-01-Modells




4 Lippe kurz 2006-001-004
5 Lippe lang 2006-001-005
6 Rampe 2006-001-006
7 Isolator 2006-001-007
8 Fu¨llstu¨ck 1 2006-001-008
9 Fu¨llstu¨ck 2 2006-001-009
10 Fu¨llstu¨ck 3 2006-001-010
11 Fu¨llstu¨ck 4 2006-001-011
12 Turbulenzgenerator 1 2006-001-012
13 Turbulenzgenerator 2 2006-001-013
14 Einlegeplatte Grenzschichtkamm 2006-001-014
15 Abdeckblech unten 2006-001-017
16 Abdeckblech oben 2006-001-018
17 Fensterrahmen links 2006-001-019
18 Fensterrahmen rechts 2006-001-020
19 Pitotrechen 2006-001-xxx
20 Deckel 1 2006-001-022
21 Abdeckeinsatz Pitotkamm 2006-001-023
22 Deckel 2 2006-001-023
23 Innenkontureinsatz 70mm 2006-009-001
24 Innenkontureinsatz 80mm 2006-009-002
25 Swept Wedges 70 mm, links 351-000-138-02
26 Swept Wedges 80 mm, links 351-000-138-03
27 Swept Wedges 80 mm, rechts 351-000-138-04
28 Swept Wedges 70 mm, links 351-000-138-05
Tab. A.2: Stu¨ckliste der einzelnen Bauteile mit Zeichnungsnummern des GK-01-Einlaufs
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B Messmatrix der Voruntersuchungen mit dem
GK-01-Modell
lfd. # pt0, kPa Tt0, K Re∞,m 106 m−1 β, ° Drosselgrad Δ Konﬁg. xL, mm Anmerkung
1 648 492 3,56 - 0,39 - 0,13 - 380 DK
2 652 496 3,54 - 0,28 - 0,18 - 380 DK
3 675 503 3,59 - 0,29 - 0,13 - 380 DK
4 698 495 3,80 - 0,28 - 0,18 - 380 DK
5 699 493 3,83 - 0,22 - 0,13 - 380 DK
6 722 496 3,92 - 0,26 - 0,14 - 380 DK
7 728 485 4,08 4 0,29 - 0,13 - 380 DK
8 708 499 3,81 4 0,29 - 0,13 - 380 DK
9 692 503 3,68 4 0,29 - 0,13 - 380 DK
10 713 499 3,83 4 0,28 - 0,18 - 380 DK
11 726 491 4,00 4 0,22 - 0,13 - 380 DK
12 720 508 3,76 2 0,29 - 0,13 - 380 DK
13 722 482 3,95 2 0,28 - 0,18 - 380 DK
14 704 501 3,76 2 0,22 - 0,13 - 380 DK
15 707 499 3,80 3 0,29 - 0,13 - 380 DK
16 708 500 3,79 3 0,28 - 0,18 - 380 DK
17 707 499 3,80 3 0,22 - 0,13 - 380 DK
18 708 496 3,84 1 0,29 - 0,13 - 380 DK
19 697 498 3,76 1 0,28 - 0,18 - 380 DK
20 712 493 3,89 1 0,22 - 0,13 - 380 DK
21 703 494 3,83 ST 0-5 0,28 - 380 beta-ST
22 705 489 3,91 ST 0-5 0,29 - 380 beta-ST
23 702 499 3,77 ST 0-5 0,21 - 380 beta-ST
24 702 506 3,69 ST 0-5 0,20 - 380 beta-ST
25 694 501 3,71 ST 0-5 0,19 - 380 beta-ST
26 720 485 4,04 ST 0-5 0,18 - 380 beta-ST
27 700 504 3,70 ST 0-5 0,18 - 380 beta-ST
28 711 501 3,80 ST 0-5 0,16 - 380 beta-ST
29 705 493 3,85 ST 0-5 0,17 - 380 beta-ST
30 700 494 3,82 ST 0-5 0,14 - 380 beta-ST
31 698 507 3,66 ST 0-5 0,14 - 380 beta-ST
32 700 496 3,79 ST 0-5 0,29 - 380 beta-ST
33 707 496 3,84 ST 0-5 0,29 - 380 beta-ST
34 699 503 3,71 - 0,29 - 380 IR-SF
35 699 503 3,71 2 0,29 - 380 IR-SF
36 694 499 3,73 4 0,29 - 380 IR-SF
37 699 498 3,77 4 0,29 - 380 IR-SF
38 701 500 3,76 2 0,29 - 380 IR-SF
39 710 496 3,85 - 0,29 - 380 IR-SF
40 701 499 3,77 - 0,16 - 380 IR-SF
41 693 497 3,74 2 0,16 - 380 IR-SF
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42 701 496 3,80 4 0,16 - 380 IR-SF
43 706 497 3,80 4 0,16 - 380 IR-SF
44 706 497 3,81 2 0,16 - 380 IR-SF
45 713 498 3,84 - 0,16 - 380 IR-SF
46 708 495 3,85 - 0,14 - 380 IR-SF
47 705 496 3,82 2 0,14 - 380 IR-SF
48 690 503 3,66 4 0,14 - 380 IR-SF
49 697 492 3,82 4 0,29 - 380 IR-SF
50 697 500 3,73 2 0,29 - 380 IR-SF
51 698 505 3,68 - 0,29 - 380 IR-SF
52 692 497 3,74 - 0,29 - 0,13 Ext 70 380 DK
53 694 514 3,57 - 0,29 - 0,13 Ext 70 380 DK
54 710 496 3,85 - 0,28 - 0,18 Ext 70 380 DK
55 697 504 3,69 - 0,22 - 0,13 Ext 70 380 DK
56 705 502 3,75 - 0,29 - 0,13 Ext 70 380 DK
57 698 505 3,69 - 0,29 - 0,13 Ext 70 380 DK
58 708 500 3,79 - 0,29 - 0,13 Ext 80 380 DK
59 704 498 3,80 - 0,29 - 0,13 Ext 80 380 DK
60 694 495 3,77 - 0,29 - 0,13 Ext 80 380 DK
61 698 493 3,82 - 0,28 - 0,18 Ext 80 380 DK
62 702 503 3,72 - 0,28 - 0,18 Ext 80 380 DK
63 701 499 3,76 - 0,22 - 0,13 Ext 80 380 DK
64 703 502 3,74 - 0,29 Ext 80 380 IR-Iso
65 702 494 3,83 - 0,15 Ext 80 380 IR-Iso
66 717 491 3,94 - 0,29 Ext 80 380 IR-R
67 707 494 3,86 - 0,29 Ext 80 380 IR-R
68 699 503 3,71 - 0,29 Ext 70 380 IR-R
69 693 500 3,72 - 0,29 Ext 70 380 IR-R
70 704 495 3,82 2 0,29 Ext 70 380 IR-R
71 698 493 3,82 4 0,29 Ext 70 380 IR-R
72 703 495 3,83 4 0,29 - 380 IR-R
73 699 492 3,83 2 0,29 - 380 IR-R
74 695 495 3,78 - 0,29 - 380 IR-R
75 693 496 3,76 ST 0-4-0 0,29 - 380 beta-ST
76 709 497 3,83 ST 0-4-0 0,29 - 380 beta-ST
77 699 496 3,79 ST 0-4-0 0,17 - 380 beta-ST
78 705 500 3,78 ST 0-5-0 0,29 - 380 beta-ST
79 713 501 3,80 ST 0-5-0 0,17 - 380 beta-ST
80 708 498 3,82 ST 0-5-0 0,16 - 380 beta-ST
81 709 497 3,83 ST 0-5-0 0,14 - 380 beta-ST
82 726 494 3,97 S 0-6-0 0,29 - 380 beta-S
83 686 495 3,73 S 0-6-0 0,17 - 380 beta-S
84 696 494 3,79 S 0-6-0 0,16 - 380 beta-S
85 706 501 3,78 S 0-6-0 0,14 - 380 beta-S
86 712 498 3,83 5 0,29 - 0,13 - 380 DK
87 707 500 3,78 5 0,25 - 0,13 - 380 DK
88 716 499 3,84 - 0,25 - 0,13 - 380 DK
89 692 502 3,69 - 0,25 - 0,13 - 345 DK
90 714 500 3,82 - 0,25 - 0,13 - 340 DK
91 702 497 3,79 - 0,25 - 0,13 - 375 DK
92 695 499 3,73 - 0,25 - 0,13 - 350 DK
93 696 499 3,74 - 0,25 - 0,13 - 355 DK
94 705 495 3,83 - 0,25 - 0,13 - 360 DK
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95 2535 632 9,35 - 0,25 - 0,13 - 360 DK
96 685 503 3,64 - 0,25 - 0,13 Ext 80 360 DK
97 674 498 3,64 - 0,25 - 0,13 Ext 80 355 DK
98 707 500 3,79 - 0,25 - 0,13 Ext 80 355 DK
99 702 499 3,77 - 0,25 - 0,13 Ext 80 350 DK
100 698 500 3,74 - 0,25 - 0,13 Ext 80 345 DK
101 725 499 3,89 - 0,25 - 0,13 Ext 80 340 DK
102 685 498 3,69 - 0,25 - 0,13 Ext 80 375 DK
103 697 497 3,77 - 0,25 - 0,13 Ext 80 380 DK
104 694 492 3,80 - 0,25 - 0,13 Ext 70 380 DK
105 714 497 3,86 - 0,25 - 0,13 Ext 70 375 DK
106 686 501 3,67 - 0,25 - 0,13 Ext 70 340 DK
107 719 497 3,89 - 0,25 - 0,13 Ext 70 345 DK
108 688 502 3,67 - 0,25 - 0,13 Ext 70 350 DK
109 710 498 3,82 - 0,25 - 0,13 Ext 70 355 DK
110 719 494 3,92 - 0,25 - 0,13 Ext 70 360 DK
111 693 497 3,75 - oﬀen Ext 70 360
112 692 497 3,74 - 0,25 - 0,13 Int 70 380 DK
113 689 499 3,69 - 0,25 - 0,13 Int 70 360 DK
114 711 499 3,82 - 0,25 - 0,13 Int 70 350 DK
115 697 500 3,74 - 0,25 - 0,13 Int 80 380 DK
116 710 501 3,79 - 0,25 - 0,13 Int 80 350 DK
117 703 498 3,78 - 0,25 - 0,13 Int 80 360 DK
118 2806 623 10,55 - oﬀen OH - IR-R
119 705 499 3,79 - oﬀen OH - IR-R
120 707 496 3,83 - oﬀen OH - IR-R
121 2845 628 10,56 - oﬀen OH - IR-R
122 2897 630 10,70 - oﬀen OH - IR-R
123 2881 629 10,67 - oﬀen OH - IR-R
124 720 496 3,90 - oﬀen OH - IR-R
Tab. B.1: Versuchsmatrix der Messkampagne mit dem GK-01-Modell
Anmerkungen: DK: Fahren einer Drosselkurve bei konst. Winkel und Lippenposition
β-ST:
”
beta-Sweep“, schrittweise Variation des Schiebewinkels
bei konstanter Lippenposition und Drosselung
β-S:
”
beta-Sweep“, kontinuierliche Variation des Schiebewinkels
bei konstanter Lippenposition und Drosselung
IR-SF: Infrarot-Thermograﬁe-Messung der Seitenfenster
IR-R: Infrarot-Thermograﬁe-Messung der externen Rampe
OH Konﬁguration ohne Haube: Fu¨r Ngyuen im Rahmen des GRK durchgefu¨hrte
Experimente zur Untersuchung der Relaminarisierung u¨ber der isentropen
Expansionsﬂa¨che [154, 155, 156]
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C Geometrie des GK-3D-Modells
C.1 U¨bersichtszeichnungen des GK-3D-Modells
Abb. C.1: Das GK-3D-Modell in der Messkammer des H2K
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C.1 U¨bersichtszeichnungen des GK-3D-Modells
Abb. C.2: U¨bersichtszeichnungen des GK-3D-Modells
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C Geometrie des GK-3D-Modells
Abb. C.3: Detaillierte Querschnittszeichung des Einlaufbereichs, Maßangaben in mm
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C.2 Positionen der Druckmesspunkte des GK-3D-Modells
C.2 Positionen der Druckmesspunkte des GK-3D-Modells
Bezeichnung x, mm y, mm Bezeichnung x, mm y, mm
Unterseite Oberseite - fester Teil der Haube
R1 150 26,1 H1 600 124,7
R2 250 40,1 H2 615 123,9
R3 325 50,7 H3 630 123,1
R4 400 61,2 H4 645 122,3
R5 425 64,7 H5 660 122,5
R6 450 68,2 H6 675 122,7
R7 460 70,4 H7 690 123,0
R8 485 72,5 H8 705 123,3
R9 490 73,8 H9 720 123,5
R10 500 75,1
R11 510 76,2
Oberseite - beweglicher Teil der Haube
R12 525 77,8
R13 540 79,1 L1 xL + 125 0
R14 555 80,2 L2 xL + 150 0
R15 565 80,8 L3 xL + 175 0















Tab. C.1: Wanddruckbohrungen entlang der Mittellinie des GK-3D-Einlaufs
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C Geometrie des GK-3D-Modells
x = 500 mm x = 590 mm
Bezeichnung y, mm z, mm Bezeichnung y, mm z, mm
Q11 82 37,1 Q21 86 31,1
Q12 101 38,7 Q22 104 32,7
Q13 123 36,9 Q23 121 30,9
Q14 82 −37,1 Q24 86 −31,1
Q15 101 −38,7 Q25 104 −32,7
Q16 123 −36,9 Q26 121 −30,9
Tab. C.2: Wanddruckbohrungen in Querschnitten mit radial verteilten Druckbohrungen
Pitotro¨hrchen statische Drucksonden
Bezeichnung y, mm z, mm Bezeichnung y, mm z, mm
Pi1 115,3 0 Ps1 110,8 0
Pi2 106,3 0 Ps2 101,8 0
Pi3 92,8 0 Ps3 88,3 0
Pi4 83,8 0 Ps4 79,3 0
Pi5 97,3 28,8 Ps5 97,3 24
Pi6 97,3 19,2 Ps6 97,3 14,4
Pi7 97,3 9,6 Ps7 97,3 4,8
Pi8 97,3 −4,8 Ps8 97,3 0
Pi9 97,3 −14,4 Ps9 97,3 −9,6
Pi10 97,3 −24,0 Ps10 97,3 −19,2
Ps11 97,3 −28,8
Tab. C.3: Positionen der Pitotro¨hrchen und statischen Drucksonden des Druckmessrechens
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C.3 Stu¨ckliste der einzelnen Komponenten des GK-3D-Modells
C.3 Stu¨ckliste der einzelnen Komponenten des GK-3D-Modells
lfd. # Anzahl Bezeichnung Zeichnungsnummer Werkstoﬀ
1 1 Vorderko¨rper 351-332-01-01 1.7225
2 1 Endko¨rper 351-332-01-02 1.7225
3 1 Einlegeplatte Vorderko¨rper 351-332-01-03 1.2312
4 1 Einlegeplatte Vorderko¨rper PEEK 351-332-01-04 PEEK
5 1 V-fo¨rmige Haube 351-332-01-05 1.2312
6 1 gerade Haube 351-332-01-06 1.2312
7 1 Zwischenring 351-332-01-07 1.2312
8 2 Fensterrahmen 351-332-01-08 1.2312
9 2 Fensterscheibe 351-332-01-09 Herasil 102
10 1 Abdeckbleck 1 351-332-01-10 1.0037
11 1 Abdeckbleck 2 351-332-01-11 1.0037
12 2 Abdeckbleck 3 351-332-01-12 1.0037
13 2 Abdeckbleck 4 351-332-01-13 1.0037
14 1 Gegenproﬁlleiste links 351-332-01-14 1.2312
15 1 Gegenproﬁlleiste rechts 351-332-01-15 1.2312
16 8 Gleitstein 1 Haube 351-332-01-16 2.1090
17 8 Gleitstein 2 Haube 351-332-01-17 2.1090
18 1 Abstro¨mkeil 351-332-01-18 1.0037
19 1 Abdeckblech Zylinder 351-332-01-19 1.0037
20 1 Blindstopfen Pitotkamm 351-332-01-20 1.7225
21 1 Halterung links 351-332-01-21 1.7225
22 1 Halterung rechts 351-332-01-22 1.7225
23 1 Halterung Haubenanlenkung 351-332-01-23 1.7225
24 2 Schellenoberteil 351-332-01-24 3.4345
25 2 Schellenunterteil 351-332-01-25 3.4345
26 1 Bolzen 351-332-01-26 1.0553
27 1 Verla¨ngerungshu¨lse (gerade Haube) 351-332-01-27 1.0037
28 1 Anlenkwinkel Potentiometer 351-332-01-28 1.0037
29 1 Druckmessrechen 351-332-01-29-00
30 1 Halter Druckmessrechen 351-332-01-29-01 1.7225
31 10 Pitotro¨hrchen 351-332-01-29-02 1.4301
32 11 Sonde P.-Statisch 351-332-01-29-03 1.4301
33 1 Abdeckung PSI-Kabel 351-332-01-30 3.4345
34 6 Unterlage PSI-Modul 351-332-01-31 Teﬂon
35 3 Halter lang PSI-Modul 351-332-01-32 3.4345
36 3 Halter kurz PSI-Modul 351-332-01-33 3.4345
37 1 Schlauchfu¨hrung 351-332-01-34 1.0037
38 1 Verla¨ngerungshu¨lse (V-fo¨rmige Haube) 351-332-01-35 1.0037
39 1 Deckel Ro¨hrchenstu¨tze 351-332-01-36 1.0037
40 1 Ro¨hrchenstu¨tze 351-332-01-37 1.0037
41 1 Einsatz rechts 351-332-01-38 1.2312
42 1 Einsatz links 351-332-01-39 1.2312
Tab. C.4: Stu¨ckliste der einzelnen Bauteile mit Zeichnungsnummern des GK-3D-Einlaufs
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D Messmatrix der Versuche mit dem
GK-3D-Modell
lfd. # Bed. pt0, kPa Tt0, K Re∞,m, 106 m−1 α, ° β, ° Drosselgrad Δ xL, mm Anmerkung
1 1 774 679 2,64 - - oﬀen 450 - 333 L
2 1 790 690 2,62 - - oﬀen 450 - 300 L
3 1 778 690 2,59 - - oﬀen 300 - 400 SV
4 1 792 686 2,66 - - 0,34 - 0,07 330 DK
5 1 785 684 2,64 - - 0,28 - 0,11 340 DK
6 1 787 683 2,66 - - 0,28 - 0,11 340 DK
7 1 796 688 2,66 - - 0,28 - 0,11 335 DK
8 1 789 689 2,63 - - 0,28 - 0,11 330 DK
9 1 783 693 2,59 - - 0,28 - 0,11 325 DK
10 1 800 690 2,66 - - 0,28 - 0,11 320 DK
11 1 781 695 2,57 - - 0,28 - 0,11 310 DK
12 1 799 690 2,65 - - 0,28 - 0,11 300 DK
13 1 786 692 2,60 - - 0,28 - 0,11 305 DK
14 1 782 692 2,59 - - 0,28 - 0,11 345 DK
15 1 796 691 2,64 - - 0,28 - 0,11 365 DK
16 1 793 689 2,65 - - 0,28 - 0,11 362 DK
17 1 788 690 2,62 - - 0,167 450 - 300 L
18 1 799 683 2,70 - - 0,165 450 - 300 L
19 1 782 689 2,61 - - 0,163 450 - 300 L
20 1 785 675 2,69 - - 0,163 450 - 300 L
21 1 799 691 2,65 + 3 - 0,28 - 0,11 330 DK
22 1 793 688 2,65 + 3 - 0,28 - 0,11 330 DK
23 1 801 694 2,64 + 3 - 0,28 - 0,11 300 DK
24 1 793 694 2,61 + 6 - 0,28 - 0,11 330 DK
25 1 797 691 2,64 + 6 - 0,26 - 0,11 300 DK
26 1 801 693 2,65 - 3 - 0,26 - 0,11 330 DK
27 1 785 698 2,56 - 3 - 0,26 - 0,11 300 DK
28 1 789 687 2,65 - 6 - 0,26 - 0,11 330 DK
29 1 812 677 2,78 - 6 - 0,24 - 0,11 330 DK
30 1 797 676 2,73 - 6 - 0,24 - 0,11 300 DK
31 1 793 691 2,63 + 3 - 0,167 450 - 300 L
32 1 783 696 2,57 + 3 - 0,162 450 - 300 L
33 1 800 689 2,67 + 6 - 0,167 450 - 300 L
34 1 796 700 2,59 + 6 - 0,162 450 - 300 L
35 1 781 698 2,55 - 3 - 0,167 450 - 300 L
36 1 777 694 2,56 - 3 - 0,172 450 - 300 L
37 1 798 691 2,65 S ±6 - 0,167 330 α-S
38 1 799 692 2,64 S ±6 - 0,162 330 α-S
39 1 787 693 2,6 S ±6 - 0,167 300 α-S
40 1 781 670 2,72 S ±6 - 0,162 300 α-S
41 1 798 695 2,62 S ±6 - oﬀen 330 α-S
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42 1 778 693 2,57 S ±6 - oﬀen 300 α-S
43 1 797 691 2,64 - 3 0,28 - 0,11 330 DK
44 1 796 689 2,65 - 3 0,28 - 0,11 300 DK
45 1 796 685 2,67 - 6 0,28 - 0,11 330 DK
46 1 796 687 2,66 - 6 0,28 - 0,11 300 DK
47 1 785 689 2,61 - 6 oﬀen 450 - 300 L
48 1 775 691 2,57 - 6 0,167 450 - 300 L
49 1 788 690 2,62 - 3 oﬀen 450 - 300 L
50 1 797 677 2,72 - 3 0,167 450 - 300 L
51 2 1638 710 5,16 - - oﬀen 450 - 300 L
52 2 1715 701 5,50 - - oﬀen 450 - 300 L
53 2 1727 702 5,55 - - oﬀen 300 - 400 SV
54 2 1768 701 5,66 - - oﬀen 300 - 400 SV
55 2 1779 705 5,64 - - 0,34 - 0,07 340 DK
56 2 1719 710 5,41 - - 0,28 - 0,11 330 DK
57 2 1699 713 5,32 - - 0,28 - 0,11 315 DK
58 2 1711 714 5,33 - - 0,28 - 0,11 300 DK
59 1 782 689 2,62 - - oﬀen 330 IR
60 1 774 689 2,58 + 6 - oﬀen 330 IR
61 1 804 602 3,45 - 6 - oﬀen 330 IR
62 1 776 689 2,58 - 3 - oﬀen 330 IR
63 1 796 689 2,66 + 3 - oﬀen 330 IR
64 1 790 690 2,62 - 6 oﬀen 330 IR
65 2 1750 703 5,57 - - oﬀen 330 IR
66 1 788 694 2,59 - - oﬀen 300 - 400 SV
67 2 1721 705 5,46 - - oﬀen 300 - 400 SV
68 2 1720 703 5,49 - - oﬀen 300 - 400 SV
Tab. D.1: Versuchsmatrix der Messkampagne mit dem 3D-Einlauf
Anmerkungen: DK: Fahren einer Drosselkurve bei konst. Winkel und Lippenposition
L: Verfahren der Lippe bei konst. Drosselung und Winkel
α-S:
”
alpha-Sweep“, dynamische Variation des Anstellwinkels von 0° auf -6°, +6°
und zuru¨ck auf 0° bei konst. Lippenposition und Drosselung
SV: Untersuchung des Startverhaltens
IR: Infrarot-Thermograﬁe-Messung der externen Rampe
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Abb. E.1: isometrische Ansichten mit Ma-Verteilung
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Abb. E.3: Visualisierung der Wirbelstrukturen durch das λ2-Kriterium
247









Abb. E.5: Vergleich der Druckverteilungen in der Symmetrie-Ebene
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Abb. E.7: Darstellung der Stro¨mungsstrukturen in der Brennkammereintrittsﬂa¨che der drei Einlauftypen anhand
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